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記号表 
 
記号 
x , y , z  : デカルト座標系（物理空間） （図 0.1） 
x , r ,θ  : 円筒座標系（物理空間） （図 0.1） 
ξ ,η ,ζ  : 一般座標系（計算空間） 
u , v , w  : 流体速度  [m/s] 
U ,V ,W  : 反変速度  [m/s] 
Q  : 未知変数ベクトル 
S  : 外力項 
F , G , H  : 流束ベクトル 
νF , νG , νH  : 粘性項 
A , B , C  : 未知変数ベクトルQ に関する流束ベクトル F , G , H の流束ヤコビアン行列 
L , D ,U  : 下三角行列，対角行列，上三角行列 
I  : 単位行列 
fQ  : 強制解 
A  : 流路の軸垂直断面面積  [m2] 
blockA  : 圧縮機回転軸に垂直な断面内に占めるブロッケージの面積 [m2] 
clrA  : Smooth wall 条件における溝幅分の翼端間隙の面積 [m2] 
AR  : ケーシングトリートメントのアスペクト比 [-] 
dA  : 検査面を構成する微小要素の面積 [m2] 
A∆  : 溝下面微小幅の面積 [m2] 
c  : 音速  [m/s] 
xc  : 軸コード長  [m] 
c  : 平均音速  [m/s] 
pC  : 定圧比熱  [J/K] 
d  : ケーシングトリートメントの溝深さ [m] 
e  : 比エネルギー [J/m3] 
e  : 単位ベクトル 
h  : 比エンタルピー [J/m3] 
H  : Heaviside のステップ関数 
nH  : 無次元ヘリシティ [-] 
i  : 主流乱れ度  [-] 
J  : 座標変換ヤコビアン 
k  : 乱流エネルギー [m2/s2] 
l  : ピッチ方向位置 [m] 
kl  : コルモゴロフスケール  [m] 
L  : 代表長さ  [m] 
m  : 質量流束  [kg/(s·m2)] 
m&  : 圧縮機一流路あたりの流量  [kg/s] 
chokem&  : 圧縮機一流路あたりのチョーク流量 [kg/s] 
rm&  : 微小幅の溝下面を通過する半径方向流量 [kg/s] 
x
z
y
r
θ
 
Figure 0.1 Coordinate system 
  
θm&  : 溝内部の周方向流量 [kg/s] 
M  : 相対マッハ数 [-] 
nM  : 圧力勾配に垂直な相対マッハ数成分 [-] 
n  : 翼枚数  [-] 
n
r
 : 検査面を構成する微小要素の法線ベクトル 
N  : 格子点数  [-] 
p  : 静圧  [Pa] 
tp  : 全圧  [Pa] 
P  : 静圧  [Pa] 
dP  : 動圧  [Pa] 
sP  : 静圧  [Pa] 
tP  : 全圧  [Pa] 
*
tP  : 理想相対全圧 [Pa] 
refP  : 参照圧力  [Pa] 
 * 101330=refP  for NASA Rotor 37, 101325=refP  for IHI FRTM 
Pr  : プラントル数 [-] 
tPr  : 乱流プラントル数 [-] 
PR  : 全圧比  [-] 
1r , 2r , 3r  : Riemann 不変量 [m/s] 
corer  : 渦半径  [m] 
R  : 気体定数  [J/(kg·K)] 
Re  : レイノルズ数 [-] 
s  : 流束制限関数（*第 2 章） 
 : エントロピー（*第 3 章）  [J/K] 
 : 溝位置におけるピッチ幅（*第 4 章） [m] 
S  : Sutherland 定数 [K] 
SM  : 失速マージン [-] 
SM∆  : 失速マージン改善量 [-] 
SMI  : 失速マージン改善率 [-] 
t  : 時間  [s] 
T  : 静温  [K] 
0T  : 基準温度  [K] 
refT  : 参照温度  [K] 
 * 288.15=refT  for NASA Rotor 37 and IHI FRTM 
tT  : 全温  [K] 
u  : 流体流速ベクトル [m/s] 
u
r
 : 流体流速ベクトル [m/s] 
u  : 流量平均入口軸流速度  [m/s] 
ru  : 溝下面における流速の半径方向成分 [m/s] 
U  : 代表速度  [m/s] 
aV  : 渦軸方向速度成分 [m/s] 
w  : ケーシングトリートメントの溝幅 [m] 
+y  : 壁面鉛直方向の無次元距離  [-] 
γ  : 比熱比  [-] 
Γ  : 渦の循環  [m2/s] 
*δ  : 境界層排除厚さ [m] 
  
ε  : 乱流エネルギー散逸 [m2/s3] 
η  : 断熱効率  [-] 
κ  : 分子熱伝導係数 [W/(m·K)] 
tκ  : 乱流熱伝導係数 [W/(m·K)] 
λ  : Crank-Nicolson 係数 
maxΛ  : 渦中心における旋回方向速度成分の最大値  [m/s] 
µ  : 粘性係数  [Pa·s] 
tµ  : 乱流粘性係数 [Pa·s] 
0µ  : 基準粘性係数 [Pa·s] 
ν  : 動粘性係数  [m2/s] 
ξ  : 渦度ベクトル [s-1] 
ρ  : 流体密度  [kg/m3] 
ρ  : 流量平均入口密度 [kg/m3] 
σ  : 垂直応力  [N/m2] 
τ  : せん断応力（*第 2 章）  [N/m2] 
 : スワール数（*第 3 章）  [-] 
xτ  : 壁面軸方向せん断応力  [N/m2] 
ϕ  : 半径一定断面内における流れの流れ角 [deg] 
φ&  : 圧縮機回転角速度 [rad/s] 
χ  : 強制パラメータ [-] 
Ψ  : 無次元運動量密度 [-] 
xΨ  : 軸方向無次元運動量密度  [-] 
ω  : 乱流エネルギーの比散逸率（*第 2 章） [s-1] 
 : 全圧損失係数（*第 3，4 章）  [-] 
shockω  : 衝撃波損失係数 [-] 
Ω  : Blockage indicator [-] 
 
添字 
GW  : 溝有り条件 
SW  : 溝無し条件 
peak  : 最高効率点 
stall  : 失速点 
PS  : 翼正圧面側 
SS  : 翼負圧面側 
∞  : 一様流 
x , r ,θ  : 軸方向，半径方向，周方向成分 
LE ,TE  : 翼前縁の 5%上流，翼後縁の 5%下流 
1, 4 : 計算領域入口，計算領域出口 
 
飾り文字 （X は代表文字） 
X~  : 一般座標系における表記，もしくはファーブル平均 
Xˆ  : 基本量による表記 
X  : レイノルズ平均，もしくは流量平均 
X ′  : レイノルズ変動成分 
X ′′  : ファーブル変動成分 
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1.1 研究背景 
国際的な航空輸送量はアジア地域を中心として今後数十年で大幅に増大することが見込まれる．2011 年現在に
おける JADC（Japan Aircraft Development Corporation: 日本航空機開発協会）の将来予測では，今後 20 年間
の航空旅客輸送は世界全体でおおよそ年率 4.8%で増大するとされている（図 1.1）[1]．これに伴い，航空機開発
においてはこれまでにも問題とされてきた各種技術課題がより深刻となって顕在化することが予想される．特に
旅客機を運行する各エアラインにとって重要となるのが直接運行費（取得費，整備費，燃料費）の削減である．
中でも燃料費は2000年以降の急激な原油価格の高騰を背景に直接運行費用に占める割合が急速に増大しており，
2008 年 7 月に記録した原油価格（$147/bbl）で換算した場合，燃料費が直接運行費用に占める割合は 6 割に上
るとされる
[2]
．このように燃料費の削減は航空会社の利益に直結する項目であり，航空機開発における最大の命
題の一つである．近年はこれに加えて地球温暖化への取り組みとして二酸化炭素排出量規制を 2020 年までに導
入することが ICAO 総会において合意されるなど，環境適合性の改善に向けた対策強化も進んでいる． 
航空旅客機の黎明期から現在に至るまでのジェットエンジン開発において，燃料費削減に向けて行われてきた
取り組みは燃料消費率の低減と重量の低減の 2 つに大別できる．前者はバイパス比の向上による推進効率の改善
や全段圧力比と要素効率の向上によるサイクル熱効率の改善によって，後者は複合材の導入やエンジンの短軸化
などによって，それぞれ達成されてきた．その結果最新の大型機ではバイパス比が 10，全段圧力比が 50 に迫る
ものが現れている．今後も更なる高バイパス比化，高圧力比化が進められると考えられ，その際圧縮機において
はいかに要素効率を維持したまま負荷を向上できるかが主要な技術課題となる．しかし高負荷化や段数の削減の
試みは一般に圧縮機における不安定現象の発生リスクを増大させることが知られている．ガスタービンが実用化
されて以来，圧縮機設計の障害として常に存在するのが高負荷作動条件で発生する旋回失速などの不安定現象で
ある．発生を完全に防ぐことが本質的に難しいこれらの現象に対し，実際に運用する際にはエンジン損傷を防ぐ
ため安定作動限界と作動線の間に一定の余裕（=失速マージン，図 1.2）を設けることが余儀なくされる．近年の
エンジン高性能化，高効率化に向けた取り組みの中では，幅広い回転数域で圧縮機段間のマッチングをとること
が特に難しくなってきており，また作動域の設定に自由度が少ないために効率の良い経路を通るような作動線が
設定できないなどの問題が生じている．そのため不安定現象の発生を遅らせ安定作動域を拡大することが強く求
められているものの，これまでに進められてきたような空力的な最適化設計による翼形状の改善のみでは大幅な
安定性向上が難しくなりつつあり，旋回失速の現象理解と新たな抑制手法の確立が重要度を増してきている． 
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Figure 1.1 Forecast of world revenue passenger kilometers (JADC [1]) 
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1.2 旋回失速に関する過去の研究 
旋回失速に関する研究の歴史は古く，Whittle らによるジェットエンジンの開発初期に遠心圧縮機のインペラ
ーにおいて見出されたのが最初の記録であるとされる
[3]
．圧縮機の中のある翼列に対するインシデンスが作動負
荷の増大や流量の低下など何らかの原因によって増加した際に，一般にその翼列の中の各翼は一斉に失速に陥る
のではなく，むしろ部分的に失速した領域が翼列内に個別に発生する．こうして発生した失速領域（失速セル）
は圧縮機中に静止するのではなく圧縮機動翼の回転速度よりも遅い速度で，動翼の回転と同じ方向に伝播してい
く．これが旋回失速（rotating stall）と呼ばれる現象である．旋回失速が一度発生すると失速セルは動翼に対し
ても静翼に対しても相対的に移動するため，これらの翼は全て失速領域と非失速領域とを交互に通過することに
なる．旋回失速はその発生に伴う急激な圧縮機性能の低下がエンジンシステム全体に多大な悪影響を及ぼし得る
だけでなく，周期的に作用する流体励振力によって翼の疲労破壊を引き起こす危険性がある．そのため旋回失速
はその重要性が認識されて以降，長年にわたって理論的，実験的および数値解析的な研究による現象理解の努力
が進められてきた． 
Emmons ら[5]を始めとする初期の研究では，旋回失速による流体力と翼の固有振動数との共振を避けることを
主眼に旋回失速の伝播速度と失速領域の数とを支配する条件の解明が重点的に試みられた．Emmons らは実験と
理論解析の結果に基づいて旋回失速における失速セルの定性的な伝播メカニズムを次のように説明した．図 1.3
に示すように 2 次元的な圧縮機翼列を想定した際，何らかの要因によっていずれかの翼（ここでは翼 B）で失速 
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Figure 1.2 Compressor characteristics plot and 
the region at which flow instabilities are encountered 
Figure 1.3 Illustration of stall propagation mechanism 
based on Emmons’ exposition 
 
 
 
Figure 1.4 Schematic picture of trapdoor-type 
air injection valve [7] 
Figure 1.5 Schematic picture of active stabilizing device 
with oscillating inlet guide vanes [8] 
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が生じた場合，その翼間流路 AB は失速領域によって一部が塞がれる．この閉塞した流路の排除効果によって上
流に位置する翼 A に対するインシデンスが増加し失速が促進される一方，下流に位置する翼 C に対するインシデ
ンスは減少し失速が抑制される．この繰り返しが次々に発生することで失速領域が動翼の回転方向と逆方向に伝
播していく．以上の Emmons らによる理論解析に端を発し，様々な理論解析が実施されたが，旋回失速に関わ
る諸現象に非線形的な特徴が備わっていることや微小変動理論による旋回失速の表現に限界があったことなどか
ら現象のモデル化と解析には本質的に困難が伴うことが多かった
[3]
．特に失速に陥る遷移過程において発生する
現象の解明や，失速点の予測に関しては課題として残された． 
その後圧縮機の高負荷化が進行するのに伴い，旋回失速の抑制に焦点を当てた研究が多く行われるようになっ
た．能動制御による旋回失速の抑制は Epstein ら[6]によって最初にその概念が提示され，軸流と遠心の圧縮機に
対してフィードバック制御をかけることで失速マージンを改善できることが理論解析により示された．Day[7]は
四段軸流低速圧縮機の初段動翼上流の壁面に施した空気噴射弁から空気を能動的に制御して噴射することにより，
主流流量の 1%以下の空気噴射により旋回失速とサージの発生を遅らせることが可能であることを示した（図
1.4）．Paduano ら[8]は単段軸流低速圧縮機の動翼上流に配置した IGV の取り付け角をサーボモータにより制御す
ることで有意な失速マージンの改善を得た（図 1.5）．これらの実験的研究は圧縮機の高負荷作動条件において失
速を抑制することに成功しているものの，後述するような短波長の擾乱を伴う spike 型失速初生と長波長の擾乱
を伴う modal 型失速初生の 2 種類に対応出来る必要があることなどから，広く適用するデバイスとして実用化す
る上では課題が残ることも同時に示された．以上のような，失速を適切に抑制するための制御方法を模索する理
論解析的な研究と，能動デバイスの導入により実験的に検証を行う研究の他に，失速初生時の現象を理解するこ
とにより旋回失速抑制の方策を見出そうとする研究も一方で多くなされた．McDougall ら[9]を始めとする実験的
研究により，旋回失速は，本格的な失速発生に先立つ擾乱の特徴によって発生形態が大きく 2 つに分けられるこ
とが明らかとなった．1 つ目は Moore ら[10]による理論解析によって存在が示唆され，McDougall らによって直
接計測された，いわゆる modal 型の失速初生である（図 1.6）．Modal 型の失速初生は，圧縮機の円周長さを 1
波長とするようなモードの擾乱が，圧縮機の高負荷作動時において減衰されることなく発達することで失速へと
陥る形態の失速初生である．2 つ目は McDougall[9]らや Day[11]，Camp ら[12]を始めとした実験によって存在が確
認された，いわゆる spike 型の失速初生である（図 1.7）．Spike 型の失速初生は，圧縮機翼列流路の数個分程度
という空間スケールの小さい擾乱が失速発生の直前で突然現れ，数圧縮機回転時間というごく短時間で急速に発
達し，本格的な失速へと陥る形態の失速初生である．Modal 型初生において不安定をもたらすのが modal 波その
ものであるのに対して，spike 型初生における spike 波が不安定をもたらす直接的な原因であるか，あるいは局 
 
  
Figure 1.6 Hot-wire measurements showing a stall cell 
emerging smoothly out of a flow field containing a modal 
perturbation [11] 
Figure 1.7 Hot-wire measurements showing a stall cell 
emerging from a flow field in which no modal perturbations 
can be detected [11] 
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所的な不安定の結果として観測される流速変動であるか，そのいずれであるかは現在に至っても必ずしも明らか
にはされていない．Vo ら[13]は spike 型失速初生を引き起こす原因として翼端漏れ流れの挙動に着目し低速の三次
元直線翼列を対象とした数値解析を実施した．その結果，作動負荷の上昇とともに翼端漏れ流れと主流との界面
が周方向に傾き，やがて周方向と平行になった際に隣接翼前縁の上流を翼端漏れ流れが回り込んで隣接流路へと
流れ込む“tip leakage flow spillage”が発生することにより翼端における不安定化が促進されるとし，この
spillage の発生が spike 波として観測されると結論付けた．Saathoff ら[14]は低速の軸流圧縮機のケーシング壁面
に油膜法を適用することにより，失速点直前では主流と翼端漏れ流れの界面が翼端前縁よりも上流にせり出すこ
とを示した．また Yamada ら[15]は単段の低速軸流圧縮機を対象に実験と数値解析を実施することにより，前縁剥
離渦と翼端漏れ渦が組み合わさることで生じる竜巻渦が流路間を隣接翼方向へと移動することによって，隣接翼
前縁における spillage を誘発し失速を引き起こすとし，Pullan[16]らも低速軸流圧縮機を対象とした解析を通じて
類似した結果を得た． 
低速圧縮機における spike 型失速初生と翼端漏れ流れの挙動との関連に注目が集まる中，遷音速圧縮機におい
ても翼端漏れ流れ及び翼端漏れ渦が及ぼす影響について数値解析，実験の両面から考察がなされた
[17-19]
．
Adamczyk ら[20]は遷音速ファンを対象とした数値解析により，翼端漏れ渦と衝撃波との干渉が壁面近傍に低速領
域をもたらすこと，そして翼端間隙が存在しない条件においてはこの効果が消失し，安定作動域が拡大すること
を示した．Hoeger ら[21]は翼端漏れ渦と衝撃波との干渉による低速領域が翼端近傍の流路の大部分を塞ぐこと，
そして失速直前では衝撃波とケーシング壁面境界層の干渉により壁面近傍で最後まで残った流路が塞がれること
によって数値失速がもたらされることを示した．Suder ら[22-24]は NASA Rotor 37 を対象とした実験によって，
作動負荷の上昇とともにケーシング壁面近傍に翼端漏れ渦と衝撃波の干渉に起因する広大なブロッケージが形成
されることを確認した．Yamada ら[25, 26]は NASA Rotor 37 を対象とした数値解析によって，翼端漏れ渦と衝撃
波の干渉が渦崩壊を引き起こすこと，その渦崩壊が非定常的に振動することが失速時の不安定性に関連すること
を示した．以上のように，遷音速圧縮機の流れ場と失速現象に焦点を当てた研究がこれまでに多くなされてきた
が，衝撃波の存在により壁面近傍の流れ場の様相は低速圧縮機以上に複雑となることから，翼端付近のブロッケ
ージを形成する要因とそれにより失速が誘発されるシナリオについては依然として明快な解釈がなされていない． 
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1.3 ケーシングトリートメントに関する過去の研究 
圧縮機負荷向上に向けた取り組みが進行し，圧縮機における失速が翼端近傍の流れに起因して発生することが
増えて以降失速を抑制する方策の確立は重要度を増している．特に圧縮機が spike 型の初生により失速へと陥る
条件では，ごく短時間の間に発展する初生現象に対して能動的な制御を行うことが困難であることなどから，受
動デバイスによる失速抑制に対する期待と需要が高まっている．失速を抑制する受動デバイスの代表的なものに
ケーシングトリートメント（casing treatment）がある． 
ケーシングトリートメントは，圧縮機動翼端付近に吹き出しあるいは抽気を行うことが失速限界に与える影響
を実験的に調査していた際に，抽気弁を全閉にしてもなお失速マージンが改善したことをきっかけとして見出さ
れたとされる
[27]
．その後幾つかの実験が行われたが
[33]
，広範なトリートメント形状に対する体系的な実験結果は
Osbornら[35]によって発表された．ここでOsbornらは6形式13種類のトリートメント形状のそれぞれについて，
遷音速圧縮機の性能や失速限界に及ぼす影響を調査し，幾つかの形状については良好な失速抑制効果が得られる
ことを示すとともに，インレットディストーションによる失速マージンの低下を補う効果が見込めるとした．ケ
ーシングトリートメントの初期段階における研究では，図 1.8 に示すような多様な形状の適用が試みられたが，
実用が難しい複雑な形状はその後取り上げられることが減り，近年行われている研究の多くは大きく分けて 2 種
類のトリートメント形状のどちらかを対象としている．1 つ目は軸方向の溝（slot）を動翼端のケーシング壁面に
周方向に配置した軸方向溝型ケーシングトリートメント（axially slotted casing treatment）[30, 31, 35, 36, 37, 38]であ
る（図 1.9）．溝の形状は様々に提案されているが，単純な溝を施すタイプのケーシングトリートメントの中では
比較的失速抑制効果が大きいとされる．しかし動翼による仕事を受けた流体を上流へと循環させ，主流との間で
活発な流れの混合を引き起こす構造であるため，基本的に失速抑制効果に伴う効率低下が大きいとされる．2 つ
目は周方向の溝（groove）を動翼端のケーシング壁面に軸方向に配置した周方向溝型ケーシングトリートメント
（circumferentially grooved casing treatment）[30, 31, 35, 37, 40]である（図 1.10）．軸方向溝型と比較すると失速抑
制効果は若干低いとされるものの少ない効率低下で失速抑制効果が期待できる点に利点があるとされる．また軸
対象な形状であるため加工コストが低く抑えられる点も実用上有利であるとされる． 
周方向溝型ケーシングトリートメントを始めとして，ケーシングトリートメントは一般に tip critical な圧縮機
動翼（動翼の翼端側がスパン方向の他の部分に比べて早く失速状態に近づいていき，翼端の失速が動翼全体とし
ての不安定流動の発生のきっかけとなるような圧縮機動翼）に対して特に高い失速抑制効果をもたらすとされる
[40, 42]
．そのため spike 型の失速初生を伴う圧縮機への適用と失速抑制メカニズムの解明が多く試みられている．
Takata ら[28]は低速軸流圧縮機に対して周方向溝型ケーシングトリートメントを施すことにより，失速マージン
が拡大することを実験的に確認した．Shabbir ら[43]は低速圧縮機を対象に数値解析を実施し，周方向溝型ケーシ
ングトリートメントによる失速抑制効果が，ケーシング壁面において主流に逆流する向きの運動量成分を溝内部
の壁面が肩代わりすることによってもたらされることを，運動量の釣り合いに着目した議論により示した．
Bailey[34]は遷音速圧縮機を対象に，溝の本数や位置を変えた実験を実施することにより，溝の本数が 3 本である
場合の最適な溝設置位置が翼端のミッドコード位置付近に存在することを示した．Lu ら[44]は低速圧縮機を対象
とした数値解析の結果から，ケーシングトリートメントによって失速が抑制されるのは溝の影響によって翼端漏
れ渦が隣接翼から引き離されるためであるとし，Müller ら[45, 46]や Chen ら[47]も遷音速圧縮機を対象とした数値
解析より類似した結論を導き出した． 
周方向溝型ケーシングトリートメントによって圧縮機の失速マージン改善を図る場合，基本的には複数の溝を
設けることによって溝一本一本の効果の小ささを補うといった試みがなされる．しかしその際にそれぞれの溝が
担う役割と効果の大小には当然違いが生じることが予想される．これまでに行われた研究の大部分は複数の溝を
対象としており，トリートメント溝が流れ場に及ぼす影響を明確に捉えられているとは必ずしも言えない．
Houghton ら[39, 40]は低速圧縮機に対して 1 本の周方向溝を施し，その位置を対象としたパラメトリックスタディ
を実験及び数値解析により実施した．その結果，溝の最適な設置箇所は前縁付近とミッドコード付近の 2 箇所に
存在することが示され，またそれぞれの最適位置における失速抑制のメカニズムには違いがあるとした．遷音速
圧縮機を対象とした研究では，Heinichen[48]らが 1 本の周方向溝を 3 種類の遷音速圧縮機に施した際の影響を数 
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Figure 1.8 Example of casing treatment configurations applied in past experiments [35] 
 
  
Figure 1.9 COOREFF bend skewed slot 
casing treatment [82] 
Figure 1.10 Typical application style of circumferentially 
grooved casing treatment [45] 
 
Tip leakage vortex Leakage jet flow
Separation
vortex
Shock wave
Through flow
SWBLI
 
Figure 1.11 Illustration of common flow structures in transonic compressors 
 
値解析によって明らかにしている．しかしこの研究における溝の位置は固定されており，また流れ場の考察も溝
を施す前後での流れ場の比較のみ取り扱っているなど溝が流れ場に及ぼす具体的な影響についての言及はなされ
ていない．遷音速圧縮機のケーシング壁面近傍では衝撃波や翼端漏れ流れ，翼端漏れ渦，境界層など流れの諸相
が相互に作用することで複雑な流れ場が形成されており（図 1.11），それらの流れとトリートメント溝の関連を
純粋に捉え，失速抑制のメカニズムを明らかにすることは優れたケーシングトリートメントを設計するための指
針を確立するうえで欠かせない． 
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1.4 研究目的と研究手法 
以上の背景から，本研究では以下の 3 つの目的を設定する．まず，1 本の周方向溝型ケーシングトリートメン
トの軸方向設置位置および溝深さが遷音速圧縮機の流れ場に及ぼす影響を詳細な数値解析によって明らかにする．
次にケーシングトリートメントが流れ場に及ぼす影響とそれによる失速特性の変化の対応関係を流れ場の考察を
通じて把握し，ケーシングトリートメントによる失速抑制の流体工学的なメカニズムを明らかにする．最後に得
られた失速抑制に関する知見に基づき適切なケーシングトリートメントの設計要件を提示する． 
溝近傍の複雑な流れ場について詳細な知見を獲得するため，RANS による数値解析的手法を導入し，圧縮機の
失速形態と失速に関連する諸現象に対してケーシングトリートメントが及ぼす影響を観察した．また，ケーシン
グ壁面に施す溝の軸方向設置位置と溝深さを変化させたパラメトリックスタディを実施することによって，溝直
下の流れ場の状況と関連付けてケーシングトリートメントの効果を議論した． 
 
 
1.5 論文概要 
本論文は 5 章から成る． 
第 1 章では本研究の背景を述べ，過去に行われた研究を紹介した上で研究目的について述べた． 
第 2 章では研究手法について述べる．使用した計算コードの概要や，ケーシングトリートメントを施したケー
シング壁面形状を適切に再現するために導入した重合格子法の要点，及び圧縮機内流れの特徴を捉えるために独
自に導入した指標について述べる． 
第 3章では対象とする遷音速圧縮機について明らかになった流れ場の特徴と失速発生のメカニズムについて述
べる．ケーシングトリートメントを施していない条件で失速を引き起こす流れについて詳細な考察を行うことに
よって，続く第 4 章でケーシングトリートメントの影響を議論する際の足がかりとする． 
第 4章では 1本の周方向溝型ケーシングトリートメントの軸方向設置位置と溝深さを変化させたパラメトリッ
クスタディの結果を述べる．ケーシングトリートメントによる翼端漏れ流れや翼端漏れ渦の挙動の変化や流路内
のブロッケージ領域の分布に特に着目して議論を展開する．翼端近傍流れ場と失速特性の変化に関する知見，先
行研究の成果からケーシングトリートメントによる失速抑制要因を考察し，ケーシングトリートメントを設計す
る際の指針を提案する． 
最後に，第 5 章で本論文の結論をまとめる． 
 
 
 
  
第2章 数値解析手法 
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2.1 数値解析手法 
2.1.1 支配方程式 
支配方程式として 3 次元 Navier-Stokes 方程式を採用する．絶対座標系に対して角速度φ&で x 軸回りを回転す
るデカルト座標系 ( )t,z,y,x における Navier-Stokes 方程式は次の通り表される． 
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ここで，ρ は密度，u , v , w は回転座標系における x , y , z 方向速度成分，T , pはそれぞれ温度，圧力，e は単位
体積あたりの全エネルギーe′ から遠心力による位置エネルギーを差し引いた値である． 
 22
2
1 φρ &ree −′=  (2.2) 
なお，圧力 pはこれを用いて以下のように表すことができる． 
 ( ) ( )






−++−−= 22222
2
11 φργ &rwvuep  (2.3) 
式(2.1)の Navier-Stokes 方程式はデカルト座標系 ( )t,z,y,x で表記されているが，実際の数値計算は物体適合
格子を用いて行うので支配方程式を一般座標系 ( )t,,, ζηξ に変換する必要がある． 
一般座標系からデカルト座標系への変換マトリクスは，微小要素間の変換として以下のように表される． 
 




















=










ζ
η
ξ
ζηξ
ζηξ
ζηξ
d
d
d
zzz
yyy
xxx
dz
dy
dx
 (2.4) 
第２章 数値解析手法 
 - 16 / 150 - 
この逆行列は， 
 




















−−−
−−−
−−−
=










dz
dy
dx
yxyxxzxzzyzy
yxyxxzxzzyzy
yxyxxzxzzyzy
J
d
d
d
ξηηξξηηξξηηξ
ζξξζζξξζζξξζ
ηζζηηζζηηζζη
ζ
η
ξ
 (2.5) 
 ( ) ( ) ( )ξηηξζζξξζηηζζηξ zyzyxzyzyxzyzyxJ −+−+−=1  
ただし， J はヤコビアン（Jacobian）と呼ばれる変換係数である． 
一方，式(2.4)とは逆の，デカルト座標系から一般座標系への変換マトリクスは， 
 




















=










dz
dy
dx
d
d
d
zyx
zyx
zyx
ζζζ
ηηη
ξξξ
ζ
η
ξ
 (2.6) 
と書けるから，式(2.5)と式(2.6)から， 
 ( )ηζζηξ zyzyJx −=  ， ( )ηζζηξ xzxzJy −=  ， ( )ηζζηξ yxyxJz −=  
 ( )ζξξζη zyzyJx −=  ， ( )ζξξζη xzxzJy −=  ， ( )ζξξζη yxyxJz −=  
 ( )ξηηξζ zyzyJx −=  ， ( )ξηηξζ xzxzJy −=  ， ( )ξηηξζ yxyxJz −=  
なる 9 つのメトリクス（metrics）を得る．なお，ヤコビアンは各座標間の単位セルの体積比に相当する． 
 
( )
( )
[ ]
[ ]物理空間のセル体積
計算空間のセル体積
=
∂
∂
≡
z,y,x
,,J ζηξ  (2.7) 
以上の関係を用いて式(2.1)の支配方程式を書き換えることにより，一般座標系における以下の立式を得る． 
 
( ) ( ) ( ) SHHGGFFQ ννν ~~~~~~~
t
~
=
∂
−∂
+
∂
−∂
+
∂
−∂
+
∂
∂
ζηξ  (2.8) 
 
















=
e
w
v
u
J
~
ρ
ρ
ρ
ρ
1Q   
( ) 















+
+
+
+
=
Upe
pwU
pvU
puU
U
J
~
z
y
x
ξρ
ξρ
ξρ
ρ
1F   
( ) 















+
+
+
+
=
Vpe
pwV
pvV
puV
V
J
~
z
y
x
ηρ
ηρ
ηρ
ρ
1G   
( ) 















+
+
+
+
=
Wpe
pwW
pvW
puW
W
J
~
z
y
x
ζρ
ζρ
ζρ
ρ
1H  
 
















++
++
++
++
=
zzyyxx
zzzzyyzxx
yzzyyyyxx
xzzxyyxxx
J
~
βξβξβξ
τξτξτξ
τξτξτξ
τξτξτξ
0
1
νF   
















++
++
++
++
=
zzyyxx
zzzzyyzxx
yzzyyyyxx
xzzxyyxxx
J
~
βηβηβη
τητητη
τητητη
τητητη
0
1
νG   
















++
++
++
++
=
zzyyxx
zzzzyyzxx
yzzyyyyxx
xzzxyyxxx
J
~
βζβζβζ
τζτζτζ
τζτζτζ
τζτζτζ
0
1
νH  
 ( )
( )
















−
+=
0
2
2
0
0
1
vz
wy
J
~
φφρ
φφρ
&&
&&S  
第２章 数値解析手法 
 - 17 / 150 - 
なお，U ,V ,W は反変速度である． 
 wvuU zyx ξξξ ++=  ， wvuV zyx ηηη ++=  ， wvuW zyx ζζζ ++=  
 
2.1.2 対流項の評価 
一粒子的風上法 
種々のスキームの違いはセル境界における物理量の評価方法の違いとして解釈される．多くは境界面でのリー
マン問題を近似的に解いて数値流束を算出する方法が採られており，例えば Roe によって提案された近似リーマ
ン解法（FDS: Flux Difference Splitting）や流束分離法（FVS: Flux Vector Splitting）が挙げられる． 
嶋ら
[52]
は FVS の改良版として一粒子的風上法の概念を導入した．FVS では固有値の正負に応じて対流項の風
上差分を決定するのに対し，一粒子的風上法では 1 つの流体粒子で対流項を代表するように修正する．ただし，
質量流束と圧力項の分離の形は継承する． 
具体的な例として， x 方向の数値流束Fˆ は以下の分離形式により表現される． 
 ( )NΦF pm
J
ˆ +=
1
 ， 
















=
h
w
v
u
1
Φ  ， 
















=
0
0
z
y
x
ξ
ξ
ξ
N  (2.9) 
 Um ρ=  ， wvuU zyx ξξξ ++=  ， ρ
peh +=  
ただし，m は質量流束，U は反変速度，h は単位質量あたりの全エンタルピーである．一粒子的風上法では，質
量流束m を FDS または FVS を用いて求め，そのm の符号に応じて風上側が決定されるように流束ベクトルを 
 NΦΦF p~
mmmm
ˆ +
−
+
+
=
−+ 22
 (2.10) 
とする．ここで下付き±は境界の左(+)と右(-)の量を表す．また p~ は左右のマッハ数 ±M を用いた圧力の混合で， 
 
−−++ += ppp
~ ββ  
 
( )( )
1
1
1
if
if
if
10
01
12 24
1
−<
>
≤





==
==
±=
±
±
±
−+
−+
±±±
M
M
M
,
,
MM
ββ
ββ
β m
 
である．一粒子的風上法は，統一的に式(2.10)で表すことができる． 
 
SHUS 
対流項の評価には，一粒子的風上法の定式化として計算時間，丈夫さ，精度の点で優れていると思われる SHUS
（Simple High-resolution Upwind Scheme）[52]を用いた．このスキームでは質量流束m は，①左右の平均，②
移流速度による風上化，③圧力の寄与，として表される． 
 ( ) ( )








−−−+
−
−−+
−−+=
−+ c
pMMMU
MM
UUUm iiii
ii
iiii
∆∆ρρ∆ρρ
2
211
2
11
2
1
 (2.11) 
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c
U
M ii =  (2.12) 
ここで∆ は左右の差分（ +− −= qqq∆ ）である．超音速で完全に風上差分になるために 
 
2
−+ +
=
ii
i
UU
U  ， 
2
−+ +
=
ρρρ  (2.13) 
とする必要がある．c は音速の平均で，ここでは簡単に 
 
−+
−+
+
+
=
ρρ
γ ppc  (2.14) 
とした．スキームは平均音速の選び方に鈍感で，遷音速の流れ場では一様流のように固定してもよい． ±β はc を
用いて次のように表される． 
 
2
12
4
1





 ±





=
±±
±
c
U
c
U ii
mβ  (2.15) 
SHUS の長所としては以下の点が挙げられる． 
・ 境界層や定常非定常の接触不連続を正確に捉えられる 
・ 衝撃波や対称な膨張について非常に丈夫である 
 
2.1.3 高精度化手法 
MUSCL 法 
1 次精度風上差分が TVD 条件を満たすことに着目して，MUSCL 法ではセル境界 21+j の右側と左側の物理
量u の状態 ( )LR u,u をその周囲の物理量からの内挿によって決め，これを用いて数値流束を計算する．内挿に流
束制限関数を導入しない場合は，単純な高次精度の差分法となるが，流束制限関数を内挿の過程に導入すること
で，TVD 条件を満たすことができる．本計算では 3 次精度 MUSCL 補間を用いて，スキームの高精度化を行っ
ている． 
一般にセル内の物理量の分布は，変数u の真の値を ( )xu で定義し，セル中心 ju 周りにテイラー展開して 2 次
の項まで取って整理すれば， 
 ( ) ( ) ( ) ( )
( )
u
x
xx
x
uxx
x
uxu jjjjj
2
2
2
2 122
31 δ∆
∆
κδ
∆ 







−−+−+=  (2.16) 
 ( )2121 +− ≤≤ jj xxx  
と表される．ただし， 
 ( )∫
+
−
=
21
21
1 j
jj
dxxu
x
u
∆
 (2.17) 
式(2.16)は 31=κ のとき 2 次曲線の分布となり 3 次精度を与える． 
また，差分表示を 
 ( )1121 −+ −= jjj uuuδ  ， 112 2 −+ +−= jjjj uuuuδ  (2.18) 
とし，
−−
=− ∆1jj uu ， ++ =− ∆jj uu 1 とすればセル境界での物理量は， 
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( )
( )( ) ( )( )
( ) ( )[ ] jj
jjjjj
jjjjL
u
uuuuu
uuuu
+−
+−
+
++−+=
−++−−+=
++=
∆κ∆κ
κκ
δκδ
11
4
1
1
4
11
4
1
42
1
11
2
21
 (2.19) 
 
( )
( )( ) ( )( )
( ) ( )[ ] 11
1211
2
11121
11
4
1
1
4
11
4
1
42
1
+−++
++++
++++
++−−=
−−−−+−=
+−=
jj
jjjjj
jjjjR
u
uuuuu
uuuu
∆κ∆κ
κκ
δκδ
 (2.20) 
となる． L と R はそれぞれセル境界の左側と右側を意味する． 
 
流束制限関数 
TVD 条件を満足させるため，式(2.19)，式(2.20)に流速制限関数 s を導入し， 
 ( ) ( ) ( )[ ] jjjL sssuu +−+ ++−+= ∆κ∆κ 11421  (2.21) 
 ( ) ( ) ( )[ ] 1121 114 ++−++ ++−−= jjjR ss
s
uu ∆κ∆κ  (2.22) 
を本計算で用いた．流束制限関数には Venkatakrishnan の制限関数を修正した， 
 ( ) j
j
s
ε∆∆∆∆
ε∆∆
++−
+
=
−+−+
−+
32
3
2   ( )123 103 −−∇= ,max jj ξε  (2.23) 
を用いた． 
 
2.1.4 時間進行法 
陰解法 
時間積分には大きく分けて陽解法と陰解法の 2 種類がある．陽解法とは，基礎方程式を時間方向に離散化した
際に次時刻 ( )step1+n に関する未知数が唯一つ含まれるよう定式化するもので，陽的にその未知数を表現できる．
一方陰解法は，離散化した際に次時刻の未知数が 2 つ以上含まれるよう定式化するもので，陰的に表現されるた
め一般に代数的に解くことができない．陽解法は簡便ではあるが，CFL 条件の制約から時間刻み幅を非常に細か
くする必要が生じるため，結果的に計算コストが膨大になることが多い．従って，CFL 条件の制約を緩和できる
陰解法を本研究では採用する． 
簡単のために式(2.8)から粘性項を除外したEuler方程式で考えると，支配方程式は以下のように離散化される． 
 ( ) ( ) ( ) 0111
1111
=
















∂
∂
−+







∂
∂
+







∂
∂
−+







∂
∂
+







∂
∂
−+







∂
∂
+
−
++++ nnnnnnnn ~~~~~~
t
~~
ζλζληληλξλξλ∆
HHGGFFQQ
 
  (2.24) 
ただし，λ  は Crank-Nicolson 係数であり， 1=λ の時 Euler 陰解法（時間 1 次精度）， 21=λ の時 Crank-Nicolson
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陰解法（時間 2 次精度）である．ここで，各方向における次時刻の数値流束 1+n
~E , 1+n~F , 1+n~G を求めるには次時
刻での未知数が必要になる．そこで，例えばξ  方向の数値流束に関して以下のような線形化を施す． 
 ( ) QAEQQQEEE ~~~~~~
~
~~ nnnn
n
nn ∆+=−






∂
∂
+= ++ 11  (2.25) 
A~ はξ 方向の流束ヤコビアン行列である．同様にη ,ζ  方向の流束ヤコビアン行列をそれぞれB~ , C~ と定義すると，
式(2.24)は次式のように書き下せる． 
 
















∂
∂
+







∂
∂
+







∂
∂
−=





∂
∂
+
∂
∂
+
∂
∂
+
nnn
nnn
~~~
t
~~
t
~
t
~
t ζηξ∆∆ζ∆λη∆λξ∆λ
HGFQCBAI  (2.26) 
以降右辺を [ ]RHS とする． 
Q~∆ を求めるためには左辺係数行列を反転させ直接 [ ]RHS にかけてやればよいが，一般にこの行列は非常に多
くの要素を有するため，これを直接反転する方法は現実的ではない．そこで実際の解析においてはこの行列の反
転を何らかの近似により表現しており，その近似方法が時間積分におけるそれぞれの手法を特徴付けている． 
 
LU-SGS 法 
時間積分における複雑な行列反転を回避する最も一般的な方法は近似因数分解法を用いることである．近似因
数分解法の要点はいかに元の左辺係数行列を計算上扱いやすい行列の組み合わせに近似するかという点にある．
本研究で採用した LU-SGS 法では左辺係数行列を下三角行列 L，対角行列 D ，上三角行列U の和とみなし，以
下のような近似 LDU（Lower Diagonal Upper）分解を直接行う． 
 [ ] [ ] ( )21 to ∆+++=++ − UDDDLUDL  (2.27) 
以下では粘性項を除外した Euler 方程式の離散化式（式(2.26)）を対象として，ξ  方向の流束ヤコビアン行列 A~
を例に具体的な定式化を示す． 
流束ヤコビアン行列 A~ は対角化可能であり， 
 −+−−−+ +≡+= AARRRRA ~~~ 11 ΛΛ  
+Λ と −Λ はそれぞれ非負，非正の固有値を持つ行列である． QA ~~ n∆ の微分にこの近似を適用し，分解した +A~ ，
−A~ それぞれの進行方向に基づいた差分により書き下すと， 
 
( ) ( )
( ) ( ) ( ) ( )
( ) ( ) ( ) 111
11
111
−
−
+
−+
−
+
−
−
+
−
−
++
−+
+−+−=
−
+
−
=
+
∂
∂
=
∂
∂
iiiii1ii
n
i
n
i
n
i
n
i
n
~~~~~~~
~~~~~~~~
~~~~~~
QAQAAQA
QAQAQAQA
QAQAQA
∆ξ∆∆ξ∆∆ξ∆
ξ∆
∆∆
ξ∆
∆∆
∆∆ξ∆ξ
 (2.28) 
ここで第一項，第二項，第三項の係数行列がそれぞれ A~ における下三角成分，対角成分，上三角成分に対応して
いる．そのため式(2.28)の左辺係数行列は以下のように L , D ,U へと分解できる． 
 +
−
+
−
+
−
−−−= 111 k,j,ik,j,ik,j,i
~t~t~t CBAL ζ∆
∆λ
η∆
∆λξ∆
∆λ  (2.29) 
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 ( ) ( ) ( )−+−+−+ −+−+−+= k,j,ik,j,ik,j,ik,j,ik,j,ik,j,i ~~t~~t~~t CCBBAAID ζ∆∆λη∆∆λξ∆∆λ  (2.30) 
 − +
−
+
−
+ ++= 111 k,j,ik,j,ik,j,i
~t~t~t CBAU ζ∆
∆λ
η∆
∆λξ∆
∆λ  (2.31) 
これらの表記と式(2.27)の近似によって式(2.26)は以下のように整理できる． 
 
[ ]RHSQCBACCBBAAI
CCBBAA
I
CCBBAACBA
I
=
















−−+








−
+
−
+
−
+








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  (2.32) 
以上は Euler 方程式における定式化であり，粘性項の影響を含めた以下の離散化式に関する Yoon らの取り扱
いでは，LDU 分解は非粘性項のみについて行われ，粘性項については右辺に含めた処理がなされる． 
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それに対し，本計算では寺坂ら
[54]
が提案した以下の近似を導入することによって粘性項の影響も含めた処理を適
用する． 
 ( )[ ] ( ) IIAIAAA 2
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±
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~~~s~
 (2.34) 
ただし， 
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α は経験定数であり，1.01 程度が妥当であるとされる．また， ( )A~ρ は行列 A~ に対するスペクトル半径である．
差分に 1 次の風上差分を用いると行列の反転はスカラーとなり，計算負荷を大幅に軽減できる． 
なお，LU-SGS 法における実際の計算は，式(2.32)より 2 段階のステップを経ることで行われる． 
 [ ] ( ) ( ) ( )[ ]111 −+−+−+ +++= k,j,i*k,j,i*k,j,i*k,j,i* k,j,ik,j,i ~~~~~~t~ QCQBQARHSQD ∆∆∆∆λ∆  (2.35) 
 ( ) ( ) ( )[ ]1111 +−+−+−− ++−= k,j,ik,j,ik,j,ik,j,i* k,j,ik,j,i ~~~~~~t~~ QCQBQADQQ ∆∆∆∆λ∆∆  (2.36) 
ただし D はスカラー行列で， 
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Hyperplane A
Hyperplane A-1
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Hyperplane A+1
Hyperplane A
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j
k
 
(a) Forward sweep (b) Backward sweep 
Figure 2.1 Hyperplane 
 
式(2.35)に示す計算の第 1 ステップでは， ( )k,j,i 点における *~Q∆ を求めるにあたって ( )k,j,i 1− , ( )k,j,i 1− , 
( )1−k,j,i の情報が必要になる．そこでこの計算には一般的にハイパー面（ .constkji =++ である面）を利用し
たループが用いられる．図 2.1 の A 面上の点での *
~Q∆ は互いに独立であり A-1 面上の点での *~Q∆ によってのみ
決定される．ループは A-1 面→A 面→A+1 面の向きに回すことになり，そのためこの第 1 ステップの計算は
Forward Sweep と呼ばれる．一方，式(2.36)に示す計算の第 2 ステップでは， ( )k,j,i 点における Q~∆ は
( )k,j,i 1+ , ( )k,j,i 1+ , ( )1+k,j,i の情報から決定される．そのためこの第 2 ステップの計算は Backward Sweep
と呼ばれ，ループは A+1 面→A 面→A-1 面の向きに回すことになる． 
 
2.1.5 粘性項の評価 
粘性項は， 
 [ ] 
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
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ννν GFERHSQ
~~~
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のように陽的に評価する．粘性項の空間微分の評価と，その際に使用する速度勾配の評価には 2 次精度中心差
分を用いた． 
式(2.37)を， 
 ( ) ( ) ( ){ } ( )
k,j,i
k,j,i
~~~
t 




 ∇+∇+∇++++= 2224 ξηξρ
µρρρα∆λ CβAID  (2.39) 
とすることで左辺の係数行列の優対角性を増している． 
 
2.1.6 乱流モデル 
乱流とは流体が不規則に乱れて運動する状態をいい，大きなスケールでの渦から粘性散逸のような小さなスケ
ールの渦に至るまでの連続した渦を伴う流れである．乱流の数値解析にあたり Navier-Stokes 方程式を直接解く
には，乱流現象を正確に再現するために流れ場と同じスケールの大きな渦から粘性散逸に至る小さな渦までを捉
えなければならず，格子の幅を非常に小さくして最小の渦のスケールに合わせなければならない．通常発達した
乱流ではそれを構成する渦の最小寸法はコルモゴロフ（Kolmogorov）スケールであるため，これを捉えるため
には最小格子幅がこの大きさよりも小さくなければならない．コルモゴロフスケールは， 
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413








=
ε
ν
kl  (2.40) 
で定義される．ここでε は乱流エネルギー散逸，ν は動粘性係数である．流れの代表速度をU ，代表長さを L と
すると乱流エネルギー散逸は 
 
L
U 3
=ε  (2.41) 
と表すことができ，以下の関係が成り立つ． 
 43
43
ReLU
l
L
k
=





=
ν
 (2.42) 
代表長さを計算領域の最大幅程度で考えると， klL は乱流を直接的に捉えようとする場合の格子点数に対応する．
よって，直接乱流を三次元解析しようとする場合，その格子点数はレイノルズ数の 9/4 乗よりも大きくする必要
がある．これに従うと，本研究で対象とする遷音速圧縮機の流れ場（Re = 105～106）の解析にはおおよそ 1011～
1014点の格子点が必要であることになり，非現実的な規模の計算機が必要となる．従って多くの場合，乱流を解
析する際にはその乱流現象にモデル化を施し，格子幅をコルモゴロフスケールにまで下げることなく解く方法が
採用される．ここでは工学的に広く用いられているレイノルズ平均モデル（RANS: Reynolds Averaged 
Navier-Stokes equation）を採用した． 
 
レイノルズ平均モデル 
Navier-Stokes 方程式を時間平均することで，大きなスケールの運動と微小擾乱を分けて考え，この微小擾乱
を乱流モデルで置き換えるのがレイノルズ平均モデルである．3 次元圧縮性 Navier-Stokes 方程式において，連
続の式と運動方程式は， 
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で記述され，u , p , ρ , µ  はそれぞれ瞬間の速度ベクトルの各成分，圧力，密度，粘性係数である．物理量 f はレ
イノルズ平均量 f と，変動分 f ′に分けることができる．また，ファーブル平均量 ρρff~ = を定義し，ファーブ
ル平均量からの変動成分を f ′′ と定義する． 
 ff~fff ′′+=′+=  (2.46) 
式(2.46)を連続の式(2.43)と運動方程式(2.44)に代入して変形し，以下の式を得る． 
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 ( ) 
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
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

−≈−= ijkkijijkkijij S
~S~SS δµδµσ
3
12312  ， jiij uu ′′′′−= ρτ  (2.49) 
式(2.49)のように近似すれば， ijσ は平均流速（ iu
~
）から算出できる． ijτ はレイノルズ平均化操作によって新た
に加わった項で，レイノルズ応力と呼び，この未知のレイノルズ応力が現れるためにこの方程式はこのままでは
閉じなくなってしまう． 
レイノルズ平均化された方程式を解くためには，レイノルズ応力に何らかのモデルを適用しなければならない．
ここでは ijτ を Boussinesq の提案した方法で近似する． ijτ を平均速度の勾配に比例するとして以下のように近似
する． k を乱流エネルギーとして， 
 ijijkkijtij kS
~S~ δρδµτ
3
2
3
12 −
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
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

−=  ， ( ) ( ) ( )[ ] 2232221 uuuk ′′+′′+′′=  (2.50) 
このようなモデルは渦粘性モデルと呼ばれる．この渦粘性モデルにおいて乱流粘性係数 tµ は未知数であり，各種
存在する乱流モデルはこの tµ を求めるための補助方程式の数によって 0, 1, 2 方程式モデルなどと大別される． 
Baldwin-Lomax モデルのような 0 方程式モデルでは壁乱流など流れが比較的単純でその特性が十分わかって
いる場合にはモデル化が可能であるが，剥離や衝撃波と境界層の干渉などの複雑な流れ場に対しては適用が難し
い．それに対し 1 方程式または 2 方程式モデルでは乱流の速度スケール及び長さスケールに対する方程式を解く
ことによって乱流粘性係数 tµ を求めるため，上流での流れの生成が下流の流れ場に与える影響を考慮することが
できる．本計算では 2 方程式モデルの k -ω モデルを採用した． 
 
Wilcox の k-ω ２方程式モデル 
k -ω 乱流モデルでは乱流エネルギー k と，単位乱流エネルギーあたりの散逸率ω（乱流の渦度あるいは乱流の
時間スケールの逆数であり kεω = で定義される）に関する輸送方程式を計算し，流れ場に応じた乱流粘性係数
tµ を算出する．ただし，ε は粘性散逸率（ ρσε ijiju ′′′′= ）である． 
Wilcox により開発されたモデルで，壁近くまでの計算で k -ε よりも頑丈であり，密度勾配に依存しない．最
大の特徴は粘性底層で減衰関数を必要としないこと，および境界条件がディリクレ条件で与えられるため計算が
安定化することである． 
乱流エネルギー k と比散逸率ω に対する方程式は， 
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となる．ここで得られた k およびω を使って乱流粘性係数 tµ が計算される．乱流散逸率および長さスケールは
kωβε ∗= , ω21kl = であり，乱流レイノルズ数は ωνkRe = である． tµ は ωραµ kt ∗= となる．また，圧縮性
の効果として 
 ( )[ ]tMF∗∗∗ += ξββ 10  ， ( )tMF∗∗−= ξβββ 00  ， ( ) [ ] ( )0202 ttttt MMHMMMF −−=  (2.53) 
と修正する．H は Heaviside のステップ関数で，各定数は以下の通りである． 
 10090 =
∗β  ， 95=α  ， 4030 =β  ， 21== ∗σσ  ， 23=∗ξ  ， 410 =tM  ， 1=∗α  
レイノルズ平均操作により，エネルギー方程式にも追加項が現れる．最終的に k -ω モデルを組み込んだレイノ
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ルズ平均 Navier-Stokes 方程式は式(2.47)，式(2.48)，上式の k ,ω の 2 式にエネルギー式， 
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 (2.54) 
を加えた合計 7 式となる．なお，E およびH は 2kk uukeE ++= , 2kk uukhH ++= と定義する． 
 
2.1.7 物性値 
分子粘性係数 
流体をニュートン流体であると仮定すれば，摩擦力（応力）と速度勾配（歪み）は比例する．このときの比例
定数が分子粘性係数である．分子粘性係数は解離が存在しない場合には非常に広範囲で圧力に無関係であり，温
度のみの関数とみなせることが実験によって確かめられている．そこで本研究では，Sutherland の公式 
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 基準温度： 288.150 =T [K] 
 Sutherland 定数： 110.40=S [K] 
 基準粘性係数： 50 101.82
−×=µ [Pa· sec] 
を用いた．この Sutherland の公式は 120~1500 [K]の範囲でよい近似を与える． 
 
分子熱伝導係数，乱流熱伝導係数 
分子熱伝導係数も解離が存在しない場合には，圧力に無関係で温度のみに依存する．分子熱伝導係数と分子粘
性係数とは密接な関係にあり，プラントル数を介して次のように表される． 
 
Pr
C pµ
κ =  (2.56) 
一方，渦熱伝導率も同様に乱流プラントル数を設定し乱流粘性係数から算出した． 
 
t
pt
t Pr
Cµ
κ =  (2.57) 
 
2.1.8 重合格子法 
ケーシングトリートメントを壁面に施した圧縮機翼列のような複雑な形状まわりの解析を実施する際に問題と
なるのが格子生成である．複雑形状まわりの格子生成の難しさに対応するためのアプローチは一般に複合格子と
非構造格子に大別される．複合格子は計算格子をいくつかの領域に分割し，それぞれに対して独立した構造格子
を生成することで複雑形状を表現する方法であり，分割された領域の重なりを許さない接合格子と重なりを許す
重合格子という，大きく分けて 2 つの分類が存在する．接合格子では，分割された領域の接合面で格子点を一対
一に重ねて共有化するなど，接続法の取り扱いに何らかの工夫を施すことによって保存則を維持することが可能
であるが，形状の複雑性が高まると格子分割は必ずしも容易ではない．これに対し重合格子は格子同士の重複を
許し自由度を高めたもので，それぞれの格子は独立に設定できるため，適用可能な形状の幅が広い．重合格子は
一般に内挿を伴うため保存則を満足しないことや，内挿による計算時間の増大が問題点として挙げられる． 
周方向溝型ケーシングトリートメントを対象としたこれまでの研究では，通常の圧縮機流れの解析の延長とし 
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(a) Overview (b) Close up 
Figure 2.2 Grid for circumferentially grooved casing treatment with unmatched interface [47] 
 
て翼列流路の計算格子のうち壁面に近い位置のものを歪めることによって溝の形状を表現した格子を作成する手
法
[58]
や，計算格子を翼列流路と溝内部の領域とに分割した接合格子を用いる手法
[47]
（図 2.2），非構造格子を用い
る方法
[39, 59]
などが採られている．前者の手法では計算信頼性の観点から許容できる最低限の格子直行性を維持し
たまま再現できるケーシングトリートメントの形状が限定され，中者の手法では分割した翼列側の格子と溝側の
格子との接続の取り扱いが問題となる．翼形状に適合するよう作成された格子の上面に周方向溝の格子を接合す
る際，それぞれの格子線が接続面で連続的に繋がるよう格子を作成するのは一般には難しい．このため，接合格
子を利用している研究では接続面における格子線の不連続を許し，そのうえで接続面において保存則が満足され
るような解析手法が開発・導入されている．このような不連続接合格子を使用した手法にも，しかし以下のよう
な問題点が存在する．周方向溝型ケーシングトリートメントの溝幅は一般に翼端コード長の数パーセント程度に
設計されるため，翼列と溝内部とでは現象のスケールに隔たりが存在する．そのため翼列流れの解析に一般的に
使用される規模の格子点数（105~107 点程度）では，溝と流路の接続部における現象の様子を捉えるうえで溝幅
内に必要となるだけの格子点数が不足する．また不連続接合格子ではケーシング壁面と溝の間の縁の形状を再現
する格子が流路側には存在しておらず，従って流れ場が大きく変化する溝近傍の流れを実際に流路側の格子では
解析できない点にも留意する必要がある． 
以上の問題点を背景に，本研究では接合格子と重合格子の組み合わせによってケーシングトリートメントの形
状を表現する手法を導入した．重なり合う格子間での流れ場の情報交換には Fujii[60]の提案した手法に基づいて
解強制置換法（FSA: Fortified Solution Algorithm）を用いた．格子配置の詳細については後述することとし，
以下では本研究における重合格子法の取り扱いを述べるうえで必要となる事項について FSA の概要を述べる． 
 
解強制置換法（Fortified Solution Algorithm） 
解強制置換法では，重なり合う格子間で交互に支配方程式を解き，その都度格子間で流れ場の情報を伝達しな
がら全体の流れ場を求める．ここでは FSA における支配方程式の立式を，次に示す 2 次元 Navier-Stokes 方程
式を例に説明する． 
 
( ) ( ) 0=
∂
−∂
+
∂
−∂
+
∂
∂
ηξ
νν GGFFQ ˆˆˆˆ
t
ˆ
 (2.58) 
FSA における支配方程式は通常の Navier-Stokes 方程式の右辺に強制項を加えた式(2.59)のような形式で表現さ
れる． 
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( ) ( ) ( )QQGGFFQ νν ˆˆˆˆˆˆ
t
ˆ
f −=∂
−∂
+
∂
−∂
+
∂
∂ χ
ηξ  (2.59) 
ここで，χ は強制パラメータ， fˆQ は重なり合うもう一方の格子系から強制的にあてはめる物理量である．式(2.59)
の意味するところをより明確にするため，式(2.59)に対して離散化を施し以下の形式に整理する． 
 ( )rQQQQ ˆˆtˆttˆ nfn ∆∆χ∆χ∆χ ++++=+ 1 111  (2.60) 
ただし， 
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 (2.61) 
rQQ ˆˆ n ∆+ は通常の Navier-Stokes 方程式を解いた際の解 1+nˆQ を与えることから，十分に大きい χ が与えられた
ところでは
1+nˆQ が fˆQ によって強制的に置き換えられる．一方， χ =0 としたところでは支配方程式は通常の
Navier-Stokes 方程式に帰着し，格子内部の流れ場の計算がそのまま行われる． 
 
強制解 
非零の強制パラメータ χ を設定された格子要素に対して与えられる強制解 fˆQ は，もう一方の格子系で得られ
た解析結果に基づいて適切に評価されなければならない．二次元の場合を例に重なり合う格子系の様子を図 2.3
に示す．格子 B の網掛けを施した格子要素に対して，格子 A から fˆQ を与えるものとする．ここでは，格子要素
の相加平均座標点（以下，“要素中心点”）が格子要素全体の代表値を保有するものと想定し，格子 B の要素中心
点を取り囲むような要素中心点を 3 点（三次元であれば 4 点）格子 A から探索し，それらの点の空間上の位置と
保有する代表値をもとに格子Bの要素中心点の位置における物理量を線形補間によって内挿したものを強制解と
する．三次元の場合の強制解の内挿の概念図を図 2.4 に示す．ここで黒丸と白丸はそれぞれ格子 A と格子 B の要
素中心点を表す．図中に示す記号の定義に基づいて，強制解 fˆQ は以下の通り計算される． 
 321 xuxtxsx p
rrrr
++=  (2.62) 
 ( ) ∑
=
≡+++−−−=
3
0
32101
i
i
ˆCˆuˆtˆsˆutsˆ if QQQQQQ  (2.63) 
解強制置換法では格子要素の代表値を単純な線形補間によって置き換えているため，強制解の受け渡しを行う
2 つの格子系の密度比が極端に異なる場合解析の精度が低下してしまう．少なくとも，強制パラメータ χ の設定
が切り替わる箇所では両格子系による流れ場の解像度が同程度である必要がある．本研究では計算格子の領域設
定と格子の刻み幅を調整することによって，この問題による影響を出来る限り小さくしている．実際に解析に使
用した計算格子については後述する． 
 
: Grid A : Grid BfQˆ
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Figure 2.3 Schematic of overlapping grid system Figure 2.4 Linear interpolation of fortified solution 
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格子間位置情報の検索 
解強制置換法に基づいた重合格子の解析においては，強制パラメータ χ を設定し流れ場の情報を伝達する強制
解 fˆQ を求めるために，重なり合う格子それぞれの格子要素の位置情報を予め把握することが必要となる．図 2.5
はある格子要素中心Pを取り囲むような 4つの格子要素中心をもう一方の格子から見つけ出す様子を示したもの
である．図に示すように，任意に選び出した 4 点のうち 1 点を基準にして残り 3 点の位置ベクトル 1x
r
, 2x
r
, 3x
r
を与
え，それらの線形和によって点 P の位置ベクトル Px
r
を表す． 
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 (2.64) 
変形により式(2.64)は以下のように整理される． 
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 (2.65) 
右辺の係数行列は 1x
r
, 2x
r
, 3x
r
が線形独立である限り反転可能であるため，正しく作成された計算格子であれば線形
和の係数 s , t , u は解析的に求まる．点 P が 4 点の内部に存在するとき，これらの係数は以下の条件を満足する． 
 s≤0 , t≤0 , u≤0 , 1≤++ uts  (2.66) 
4 点の組み合わせを変えながら以上の判定を行うことによって，点 P を取り囲むような格子要素中心を特定する
のが位置情報検索の基本的な流れとなる．計算領域を隙間無くかつ効率的に検索しようとした場合，8 つの隣接
する要素中心によって構成される六面体を図 2.6 のように 5 通りの四面体に分割し，それぞれに対して上述した
判定を行えばよい．しかし，実際に解析に用いるような計算格子では六面体のそれぞれの面は曲面により形成さ
れ，4 つの頂点が同一平面上に存在しないことが多い．このような場合には図 2.6 の 1 パターンのみで分割した
だけでは検索漏れが生じる可能性がある．以下ではその原因と必要となる対策について述べる． 
図 2.7 の状況を想定する．図中の黒丸はそれぞれ格子要素の中心を表し，点 A，B，C，D は同一平面上に存在
しない．六面体 ABCDEFGH と六面体 ABCDE’F’G’H’をそれぞれ図 2.6 のパターンに従って分割した際に面
ABCD がどのような三角形に分割されるかに注目する．六面体 ABCDEFGH を分割して出来る四面体のうち面
ABCD と面を共有するのは type 1 と type 3 の四面体であり，これらによって面 ABCD は⊿ABD と⊿BCD に分
割される（図 2.8）．一方六面体 ABCDE’F’G’H’を分割して出来る四面体のうち面 ABCD と面を共有するのは type 
2 と type 4 の四面体であり，これらによって面 ABCD は⊿ABC と⊿ACD に分割される（図 2.9）．点 A，B，C，
D が同一平面上に存在するのであれば⊿ABD+⊿BCD=⊿ABC+⊿ACD=ABCD となるため特に問題となる要因
は無い．しかし同一平面上に存在しない場合は⊿ABD，⊿BCD，⊿ABC，⊿ACD はそれぞれに重なり合わず， 
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Figure 2.5 Schematic of grid searching procedure Figure 2.6 Segmentation patterns of hexahedron 
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Figure 2.7 Pair of distorted hexahedron 
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Figure 2.8 Segmentation of hexahedron ABCDEFGH 
according to the patterns defined in Figure 2.6 
Figure 2.9 Segmentation of hexahedron ABCDE’F’G’H’ 
according to the patterns defined in Figure 2.6 
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Figure 2.10 Tetrahedron ABCD generated between 
hexahedron ABCDEFGH and hexahedron ABCDE’F’G’H’ 
Figure 2.11 Additional segmentation patterns of 
hexahedron 
 
四面体を構成する（図 2.10）．この四面体 ABCD の内部に検索の対象となる点（図 2.5 における点 P）が存在す
る場合，その点は六面体 ABCDEFGH と六面体 ABCDE’F’G’H’のいずれの内部にも存在するとは扱われず，検
索から漏れてしまう．このような検索漏れを回避する一つの方法は，六面体の分割パターンを隣り合う六面体同
士で変化させることである．並びあう六面体に対して，分割するパターンを例えば type 1~ 6（図 2.6）と type 6~ 
10（図 2.11）で交互に切り替えることによって六面体の面の分割方法が隣り合う六面体で異なるという状況を防
ぐことができる． 
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(i) Inlet boundary (ii) Outlet boundary (iii) Inter-blade boundary 
 
  
 
(iv) Blade & hub boundary (v) Casing wall boundary  
Figure 2.12 Numerical domain and boundary surfaces 
 
2.1.9 境界条件 
本研究で使用した解析コードでは境界条件として速度u =( u , v , w )，圧力 p，温度T ，乱流運動エネルギー k と
比散逸率ω を与える．回転翼列流路の計算領域に対して設定する境界条件は，大きく分けて図 2.12 の 5 通りが
存在する．以下ではそれぞれの境界条件とその与え方について述べる． 
 
(i) 流入境界 
計算領域の入口境界条件には流れの特性量（Riemann 不変量）を用いた準 1 次元無反射境界条件を与えた．
計算領域内から計算領域外へと向かう Riemann 不変量は，入口境界の一つ内側の格子要素における値から次の
ように計算できる． 
 
1
2
3
−
−=
γ
c
ur  (2.67) 
この Riemann 不変量と全温 tT を用いることで，流入速度 inletu は次のようにして計算できる． 
 
( ) ( ) ( ) ( )
1
121141 233
+
−−−++−
=
γ
γγγγγ rRTr
u
t
inlet  (2.68) 
本計算では入口境界において全圧 tp ，全温 tT ，流入角を外挿し，Riemann 不変量から計算した inletu と流入角か
ら境界に与える速度三成分を，流入全圧 tp から静圧を求めている．入口境界に与える乱流運動エネルギー k と比
散逸率ω は，遷音速圧縮機 NASA Rotor 37 を対象として実施された CFD 検証ワークショップにて一律で課され
た主流乱れ度 0.03=i の条件[70]と，Menter[62]が推奨する一様流中の比散逸率の計算式に従って，それぞれ次のよ
うに計算した． 
 ( ) 222 0.03
2
3
2
3 UiUk ××==  ， 
L
U10
=ω  (2.69) 
ここでU と L はそれぞれ流れの代表流速と代表長さである． 
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(ii) 流出境界 
計算領域の出口では流れの単純半径平衡を仮定して圧力を固定した．軸方向旋回流では，流れの周方向速度成
分による遠心力に釣り合うような圧力分布が半径方向に生じる．本研究では出口境界の hub 位置（ hubrr = ）に
おける静圧 hubp を基準圧力として固定し，圧縮機回転軸から半径 r の位置における静圧を次のようにして計算し，
境界条件として設定した． 
 
12
1
−





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

−
−=
RT
u
r
rr
pp hubhub
θ  (2.70) 
流速u , v , w と静温T は出口境界面から一つ内側の格子要素における値を外挿した． 
 
(iii) 流路間境界 
本研究で使用する格子はピッチ方向の境界面上で周期的に格子線が接続するよう作成してある．そこで上流側
の計算領域と下流側の計算領域それぞれから境界面の一つ内側の格子要素における物理量を持ち寄り，それらを
平均した値を境界値として与えることで周期境界条件を与えた． 
 
(iv) 翼面・ハブ壁面境界 
翼面とハブ壁面は動翼相対系に対して静止しているため，境界における流速は 0=== wvu を，静圧と静温に
は一つ内側の格子要素における値を外挿することで滑り無し断熱壁条件を適用した．壁面における乱流運動エネ
ルギーと比散逸率は，Menter[62]の推奨する評価に従い以下の通り計算した． 
 0=k  ， ( )21
610
y∆β
ν
ω =  (2.71) 
ここで y∆ は境界条件を与える格子要素の要素中心点と壁面の間の距離であり， 1β は 0.07501 =β なる定数である． 
 
(v) ケーシング壁面境界 
動翼相対系においてケーシング壁面は圧縮機の角速度φ&に応じた周速で移動する．そこでケーシング壁面にお
いて流れは移動する壁面に付着しているとして，以下の計算によって求めた壁面移動速度を境界条件として与え
た． 
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&&
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速度三成分以外の境界条件は翼面やハブ壁面と同様の条件を設定し断熱壁とした． 
 
第２章 数値解析手法 
 - 32 / 150 - 
2.2 流れ場の可視化と現象の抽出法 
2.2.1 無次元ヘリシティ 
計算機性能の向上と大型計算機の普及は，従来は難しかった三次元粘性流れ場に対しても数値解析的手法を適
用することを可能とした．数値解析によって得られる情報量は極めて多く，一般に 5 つの特性量（運動量，密度，
エネルギー）がそれぞれの計算格子要素に対して取得できる．しかし，計算規模が増大するほど，そして対象と
する流れ場が複雑化するほど，出力される膨大な情報を処理して流れ場の全貌を把握することは困難になる．そ
のため何らかの手法によって出力結果を処理し，特徴的な現象を抽出することが重要となる． 
流れ場における渦構造を同定する方法としては，Q 値を利用する方法や密度及び圧力の低い領域を抽出する方
法などがある．これに対し，Levy ら[63]は以下の式(2.73)によって定義される無次元ヘリシティ nH を用いて渦構
造を可視化することを提案した． 
 
ξu
ξu
⋅
⋅
=nH  (2.73) 
Levy らは，縦渦の中心では一般に流速ベクトルuと渦度ベクトル ξ のなす角が 0 に近づくことを利用することで，
流れ場に存在する縦渦の位置を nH の絶対値によって，その渦の回転の向きを nH の符号によって可視化できるこ
とを示した．本研究において注目する現象の一つである翼端漏れ渦も典型的な縦渦であるため，その挙動を把握
するのに無次元ヘリシティは適している．特に翼端漏れ渦のような縦渦と衝撃波との干渉によって渦崩壊が発生
した際には，干渉位置のすぐ下流において渦度が消失あるいは反転することが知られている
[64]
．以上のことから，
無次元ヘリシティと次に述べる渦中心の同定手法を併せて用いることによって，翼端漏れ渦と衝撃波の干渉の様
子を観察する． 
 
2.2.2 渦中心 
渦構造の中心線を特定する際には上述の無次元ヘリシティは用いず，反復的な処理を必要としない簡便な渦中
心同定手法として Sawada の特異点理論に基づいた渦中心同定法[65]を用いた．この手法では，ベクトル場の局所
線形性の仮定のもと，速度勾配テンソルを固有値解析することにより渦構造の有無を識別し，中心線の抽出を行
う．以下でその概要について述べる． 
計算領域から図 2.13 に示すように 4 つの点を選び出すと，その内部の点の座標 x とそこでの流速uは局所座標
p =( p , q , r )を用いて以下のように表すことができる． 
 ( ) ( ) ( ) rqp 1413121 xxxxxxxx −+−+−+=  ， ( ) ( ) ( ) rqp 1413121 uuuuuuuu −+−+−+=  (2.74) 
ただし， 
 p≤0 ， q≤0 ， r≤0 かつ 1≤++ rqp  (2.75) 
(x1, y1, z1)
(x2, y2, z2)
(x3, y3, z3)
(x4, y4, z4)
(x, y, z)
r(t)
q(t)
p(t)
 
Figure 2.13 Schematic of local coordinate system 
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ある時刻における流線の方程式は仮想時刻τ を用いた媒介変数に用いることにより以下の形式で与えられる． 
 τdd =
u
x
 (2.76) 
この式は式(2.74)と式(2.76)によって 
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と変形できる．ここで係数行列a 及び係数ベクトルb の成分はいずれも式(2.74)の係数行列中に現れる各点におけ
る物理量から解析的に得られる値である．この式はさらに変形が可能であり，整理することによって以下の三階
線形微分方程式が導かれる． 
 kpppp =−+− γ
τ
β
τ
α
τ d
d
d
d
d
d
2
2
3
3
 (2.78) 
この微分方程式の一般解は特性方程式 023 =−+− γβλαλλ がどのような根を有するか，そして係数行列a が正則
であるか否かによって異なった形式をとる． 
まずは係数行列a が正則であり，かつ特性方程式 023 =−+− γβλαλλ が三つの根 1λ , 2λ , 3λ を有する条件を想
定すると，一般解は以下のように表せる． 
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 (2.79) 
ここで，特性方程式の根と上述した係数行列a の固有値とは一致する．また，式(2.79)の各係数はいずれも初期
値を与えることによって一意に定まる定数である． 
式(2.79)によって与えられる流線が渦となる（＝螺旋軌道を描く）のは特性方程式の根のうち 1 つ（仮に 1λ と
する）が実固有値で残り 2 つ（ 2λ , 3λ ）が複素固有値の場合のみである．この時，流線の方程式は三角関数的成
分を含むことになり，螺旋形状をとる．その際の流線の挙動は各固有値の実部の正負によりある程度判別が可能
で，例えば全ての固有値の実部が静であるならばある点を始点としてτ の増大に伴って拡散する渦形状となり（図
2.14a），逆に負ならば一つの点に集束する渦形状をとる（図 2.14b）．また， 1λ の符号と 2λ , 3λ の実部の符号が
逆の場合は一つの直線（渦中心線）に沿って漸近あるいは発散する渦となる（図 2.14c）．ここで，係数行列が必
ず実行列である関係上， 2λ と 3λ もまた必然的に共役となる点に留意する． 
以上の条件下では，渦の中心線の方程式は単純に式(2.79)から周期成分を取り除くことで以下のように得られ
る． 
 
( )
( )
( )
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 (2.80) 
従って最終的に渦中心の方程式は 
 
( ) ( ) ( )
111 C
krˆ
B
kqˆ
A
kpˆ
rqp γτγτγτ +
=
+
=
+
 (2.81) 
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により与えられる．分母の係数に関しては多少の変形の後 ( )tC,B,A 111 が実固有値 1λ に対応した固有ベクトル
であることが示せるため， 
 ( ) ( ) ( )( ) 1221122111111231321122132312111 :::: aaaaaaaaaaaaCBA −−−−−−−= λλλλ  (2.82) 
の関係が成り立つ．以上が，係数行列a が正則でかつ特性方程式が一つの実固有値と二つの共役な複素固有値を
有する場合の渦中心の算出法である． 
一方，係数行列a が正則でない場合にも四面体内の流線は渦を描く可能性がある．その際に流線はτ →∞とτ →
－∞のいずれの極限においても漸近線及び集束点を有さず，完全な縦渦や平面渦を描く（図 2.15）．そのような
特殊な状況では，式(2.78)の各係数は以下の条件を満たす． 
 



⋅⋅⋅<−=≠≠
⋅⋅⋅>==
平面渦
縦渦
0,,
,
βαγβα
γβα
4000,
00
2  (2.83) 
これらの場合には別の計算式により渦中心の方程式を求めることが可能であるが，詳細についてはここでは省略
する． 
以上が渦中心の算出法の概要である．実際に解析結果に対して渦中心の同定を行う場合には，算出された渦中
心が注目する四面体を通過する場合のみ，渦中心が存在するとして取り扱う．具体的には，渦中心の存在を表す
変数（仮に c とする）を用意し，渦中心がいずれかの面と交差すると判定された四面体の 4 つの頂点に対しては
1=c ，内部を渦中心線が通過しない四面体の頂点に対しては 0=c を与えることで，適当な閾値（仮に 0.8=c ）
で等値面を描くと渦中心が可視化できる． 
 
-∞→τ
 
∞→τ
 
Vortex center line
 
(a) λ1 > 0, Re(λ2) > 0, Re(λ 3) > 0 (b) λ1 < 0, Re(λ2) < 0, Re(λ3) < 0 (c) λ1 > 0, Re(λ2) < 0, Re(λ3) < 0 
Figure 2.14 Streamlines of vortical flow when the coefficient matrix (a) is regular 
 
Vortex center line
 
Figure 2.15 Streamlines of vortical flow when the coefficient matrix (a) is not regular 
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2.3 流れ場の特性とその評価 
2.3.1 失速点 
本研究ではチョーク条件から徐々に出口境界の設定圧力を上昇させ，その都度収束解が得られるまで計算を進
めることによって特性曲線を取得した．解析結果が収束したかどうかは入口と出口の流量および温度と圧力の残
差履歴に基づいて判定した．いずれかの評価値が一定の値に漸近しなくなった時点で計算が数値的な不安定に陥
ったとみなし，最後に収束解が得られた解析条件を本研究では失速点と定義した．ある計算条件における出口流
量と静温の残差の履歴を図 2.16 と図 2.17 に例として示す．本論文で示す特性曲線は，個別に説明を加えた場合
を除き流量が最小の作動点が失速点を表すものとする．なお，失速点の判定を公平に行うために失速点近傍の設
定圧力の刻み幅は全ての解析で基準大気圧の 0.1%に統一した． 
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Figure 2.16 Time history of outlet mass flow rate at 
near stall operating point 
Figure 2.17 Time history of average residual of temperature 
at near stall operating condition 
 
2.3.2 ブロッケージ領域 
過去の研究におけるブロッケージ 
圧縮機では壁面近傍の流れが全体性能や安定性に強い影響をもつことが以前より知られている．ここで特に問
題とされるのが壁面に形成される境界層と，翼端と壁面の間の隙間から生じる翼端漏れ流れによってもたらされ
る壁面に沿うような低速流れである．これらの低速流れによる損失は低速の軸流圧縮機における全損失の半分以
上を占めるとされ，また作動負荷が増大した際に低速領域が発達することで流路出口の有効面積が減少し，動翼
仕事が低下することが圧力上昇性能に上限を与える．圧縮機内に形成されるこのような低速流れは“ブロッケー
ジ”と一般的に呼称され，その重要性が指摘されてきた．しかし，ブロッケージという単語の意味するところは
明確ではなく，過去の研究でブロッケージという単語が使用された場合には，それは速度場の観察から見出せる
定性的な意味での低速領域の言い換えでしかないことが多かった．ブロッケージが注目されるもともとの要因で
ある流路出口の有効断面積との関連に加えて，近年ではスパイク型失速初生と翼端漏れ流れの関連に関心が集ま
るなか，主流と翼端漏れ流れの界面を上流へと押し上げるような流れの効果もまたブロッケージと呼称されるこ
とが増えている． 
圧縮機を対象として行われたブロッケージを定量的に見積もる試みで代表的なものは Khalid ら[66]による取り
組みと，Suder ら[24]による取り組みである．Khalid らは翼端漏れ流れが圧縮機性能に及ぼす影響を議論するた
めに翼負荷を表す loading parameter とブロッケージの面積を表す blockage parameter を導入し，複数の条件
で両パラメータと翼端間隙との関係について整理した．Suder らは遷音速圧縮機 NASA Rotor 37 を対象にレー
ザー流速計を使用した計測を実施し，得られた翼間速度分布の情報に基づいてブロッケージの発達を見積もるこ
とにより，翼端漏れ渦と衝撃波の干渉によって生じる低速領域が圧力上昇特性に与える影響を考察した．両者で
共通するのは，ブロッケージを見積もることによって流路出口の有効面積を算出しようとした点であり，そのた
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め両者ともにブロッケージの特定に際して境界層理論における境界層排除厚さの考え方を導入している． 
圧縮性流体における境界層の排除厚さ
*δ は図 2.18 中の記号を使用して以下の式(2.84)により定義される． 
 ∫
∞
∞∞






−=
0
1 dy
u
u*
ρ
ρδ  (2.84) 
この考え方を二次元に拡張し，圧縮機回転軸に垂直な断面内に占めるブロッケージの面積 blockA を定義する． 
 ∫ ∫ 





−= dA
u
uA
ee
block ρ
ρ1  (2.85) 
ここで問題となるのが，境界層理論における主流速度
∞
u に相当する非粘性流速 eu をどのようにして見積もるか
である．圧縮機の内部では半径方向の位置によって主流の速度が異なるため，一様な
∞
u を設定することが出来な
い．そのため Khalid と Suder は，流路断面内の速度勾配に着目して定義した以下のような評価関数が設定した
閾値を越えた位置をブロッケージ領域と主流との境界と定め，ブロッケージの境界における流速を非粘性流速 eu
と定めている． 
 Khalid: ( )uρ∇r  (2.86) 
 Suder: ( )θr
u
r
u
∂
∂
+
∂
∂
 (2.87) 
例として Suder の手法で特定されたブロッケージ境界の例を図 2.19 に示す．ブロッケージ境界における流速は
流路内の位置によって異なるため，Khalid と Suder は式(2.85)で流路内を積算する際に，ある半径高さのブロッ
ケージ境界における流速をその半径高さ全域における非粘性流速 eu であるとしている． 
 
*δ
∞u ∞u
y
u(y)
 
Figure 2.18 Schematic of displacement thickness of boundary layer 
 
 
Figure 2.19 Procedure to calculate blockage downstream of the blade row 
(a): actual axial velocity contour, (b): edge of the defect region [24] 
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本研究におけるブロッケージ 
これらの手法を導入した Khalid らと Suder らの意図は，前述したように，流路出口における有効流路面積を
定量的に見積もり，ブロッケージが圧力上昇特性に与える影響を明確に議論することであった．一方，本研究に
おいて焦点となるのは対象とする圧縮機において主流を阻害し失速を誘発するような流れとしてのブロッケージ
であり，Khalid らや Suder らの意味するブロッケージと本研究の意味するブロッケージとはそもそも別のもの
である．また，Khalid らと Suder らの手法はあくまで積算した値としてのブロッケージ領域の面積を求める手
法であり，ブロッケージ領域を可視化することを目的としていない．式(2.86)と式(2.87)によって判別されるブロ
ッケージの境界が指し示すのはあくまで速度勾配が大きい箇所であり，ブロッケージ効果によって流れが排除さ
れる領域は積算値としてのブロッケージ領域の面積にしか反映されない．ブロッケージ境界の位置とそこでの流
速が同じであってもブロッケージ内部の流速によってブロッケージによる排除厚が変化する例を図 2.20 に示す．
そこで，主流を阻害し圧縮機を失速に陥れるような流れを適切に評価し，異なる条件間で定量的に比較できるよ
うな手法を本研究では新たに導入した．以下ではブロッケージ領域を抽出する手順を示す． 
 
計算領域を通過するような x 一定の断面 S を想定する．この断面 S によって切断される格子要素が N 個あると
して，そのうち i 番目の格子要素の断面積を iA ，代表値から算出される質量流束を ( ) iuρ とする（図 2.21）．まず，
各格子要素の ( ) iuρ を値の大きいものから順に並べ変えた配列を ( ) juρ とする（図 2.22）． 
 ( ) ( ) 1+≥ jj uu ρρ   ( )11 −⋅⋅⋅= N,,j  (2.88) 
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Figure 2.20 Effect of velocity distribution within the defect region to displacement thickness 
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Figure 2.21 Schematic of evaluation procedure of blockage region: cross section of numerical cell 
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Figure 2.22 Schematic of evaluation procedure of blockage region: array containing mass flux of each cell 
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それぞれの格子要素の切断面を通過する流量 ( ) jj uA ρ を 1=j から Nj = にかけて積算していった際に，もし注目
する断面にブロッケージ流れが存在するならば積算値は一度オーバーシュートした後に，断面を通過する全流量
と一致した値をとる（図 2.23）． 
 ( )∑
=
=
j
k
kkj uAm
1
ρ&  ， ( )∑
=
=
N
k
kk uAm
1
ρ&  (2.89) 
断面 S を通過する流量に実際に寄与しているのはオーバーシュートする直前の格子要素までであり，従ってそこ
での質量流束 ( )
critjuρ を閾値として，それよりも質量流束が小さい格子要素をブロッケージと判定する．実際の解
析では，下式に示すような変数Ω をブロッケージ領域の識別指標として導入し， 0=Ω の等値面によってブロッ
ケージ領域の分布を可視化した． 
 Blockage indicator: 
( ) ( )( )
( ) ( )( ) blockagenon:blockage:1
1




≥−
<
=
crit
crit
jj
jj
uu
uu
ρρ
ρρ
Ω  (2.90) 
この手法の利点はブロッケージの境界を定義するために恣意的な閾値を導入する必要が無いことと，ブロッケー
ジ領域を空間として抽出できるため，任意の断面においてブロッケージ領域の大きさを定量的に評価できる点で
ある．ただし定義から明らかなように，ここで導入する blockage indicator は検査断面 S 内に大規模な剥離や翼
端漏れ流れなどの強い対向速度成分を有する現象が存在しない限り負の値をとることがない．すなわち，境界層
や wake などは基本的にブロッケージとして見なしておらず，主流の流れを積極的に阻害する現象にのみ焦点を
当てていることに相当する． 
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Figure 2.23 Schematic of evaluation procedure of blockage region: definition of jcrit 
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3.1 本章の概要 
本章ではケーシングトリートメントの影響を議論する際の前提として把握しておくべき smooth wall 条件
における解析結果を示す．本研究が解析対象とする NASA Rotor 37 について流れ場の特性と失速に陥るメカ
ニズムの考察を行うことで，ケーシングトリートメントが失速特性へ与える影響を議論する際の足がかりと
する． 
 
3.2 解析対象 
NASA Rotor 37 は 1970 年代の NASA Lewis Research Center にて航空機用コアエンジンの圧縮機初段動
翼を模擬して開発された試験回転翼である（図 3.1）．Rotor 37 の主要な設計諸元を表 3.1 に示す．本来は後
置静翼と共に一組の圧縮機段として設計されており，並行して製作された Stage35，36，38 と共に Stage37
として段特性の計測と性能の評価がなされた．設計の詳細および段特性の計測結果については Moore ら[67]
およびReidら[68]に詳しい．Rotor 37はその後 1994年にASME/ IGTI（International Gas Turbine Institute）
の主導により第 39 回国際ガスタービン会議で実施された CFD 検証ワークショップにおける blind test モデ
ルとして採用され，それに併せて静翼を排した動翼単体の Rotor 37 として再度実験が実施された．数値解析
コードの検証を目的とした計測が信頼できる設備と手法に基づいて実施され，かつその結果が広く公開され
ていることから Rotor 37 はワークショップ以後も多くの研究で解析対象として取り上げられてきた[18, 19, 25, 
26, 69]
．これら豊富な数値解析結果と，実験における流れ場の計測結果
[22, 23]
などを比較することで，現在も
Rotor 37 の複雑な流れ場に関して様々な考察が行われている．NASA Lewis Research Center において試験
が実施された際の試験設備の概観を図 3.2 に，テストセクションの子午断面内における Rotor 37 の動翼と流
路の形状および各種計測が可能な断面の位置を図 3.3 にそれぞれ示す． 
 
Table 3.1 Design specification of NASA Rotor 37 
Number of rotor blades
Tip solidity
Rotor inlet hub-to-tip diameter ratio
Rotor blade aspect ratio
Rotor tip relative inlet Mach number
Mass flow rate [kg/s]
Design wheel speed [rad/s]
Tip speed [m/s]
Rotor total pressure ratio
Rotor adiabatic efficiency
36
1.288
0.7
1.19
Tip clearance [mm (%span)] 0.356 (0.45)
1.48
20.93
1800
454.136
2.106
0.877
 
 
  
Figure 3.1 Photograph of rotor wheel geometry [23] Figure 3.2 Schematic of test facility in NASA LRC [23] 
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Figure 3.3 Meridional view of NASA Rotor 37 showing locations at which experimental data were acquired [69] 
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Figure 3.4 Upstream total pressure condition at measuring station 1 
 
3.3 計算領域と計算条件 
本研究では定常計算を実施するため，流れの周期性を仮定し翼列一流路分を計算領域に設定した．計算領
域の入口境界と出口境界は，過去の実験でプローブを用いたスパン方向計測が実施された station 1と station 
4 にそれぞれ設定した．解析は NASA Rotor 37 が設計点回転数で作動する条件を対象に実施した．Station 1
の位置で計測された全温，全圧に基づいて境界条件を設定することで，実験における作動大気条件と壁面境
界層厚みを再現した．入口境界に付与した全圧の分布を図 3.4 に示す．なお，全温は [K]288.15=tT としてス
パン方向一様に設定した．設計回転数での作動時，Rotor 37 への相対流入速度は全作動域，全スパンにわた
って超音速であるため衝撃波に起因した様々な現象が生じる．Rotor 37 に特徴的な現象として翼端漏れ渦と
衝撃波との干渉による低速領域の形成が挙げられる．過去の研究ではこの低速領域がブロッケージとして作
用するために衝撃波が上流に押し出され，かつケーシングからスパン高さ 10%もの範囲にわたってロスが生
じることなどが指摘されている
[22, 23]
．これらのことから Rotor 37 は tip critical な圧縮機であると考えられ
ている． 
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3.4 計算格子 
NASA Rotor 37 の解析で使用した計算格子の概観を図 3.5 に示す．計算領域全域で高い直交性を維持する
ために格子は 7 つに分割した領域によって構成した．翼周りには O 型格子（#3）を配置し，その前後を H
型格子（#1，#2）で挟んだものをさらに両側から H 型格子（#4，#5）で挟みこんだ．翼端間隙部には HO
型格子（#6，#7）の 2 領域を埋め込んだ．格子の作成には NUMECA の回転機械専用マルチブロック構造格
子自動生成ソフトウェア AutoGrid5TMを使用した．固体壁面上の最小格子幅は， 1≤+y の条件を満足し境界
層が解像できるよう 5.0×10-6 [m]に設定した．格子の概観を図 3.5 に，それぞれの領域における格子点数の
概要を表 3.2 に示す． 
 
H-grid (#004)
H-grid (#002)
H-grid (#005)
H-grid (#001)
O-grid (#003)
O-grid (#006)
H-grid (#007)
Flow
 
Figure 3.5 Numerical grid for NASA Rotor 37 analysis 
 
Table 3.2 Number of numerical cell 
Zone number Number of cell
Passage Zone #001~#005
Tip clearance Zone #006~#007
1,433,600
87,360
Total 1,520,960
Number of cell in axial direction
tangential direction
radial direction
148
60
112
* : 
: 
: 
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3.5 解析結果と考察 
3.5.1 実験結果との検証 
計算によって得られた NASA Rotor 37 の圧縮機特性曲線を実験結果と比較したものを図 3.6 に示す．横軸
の流量は，計算結果と実験結果のいずれも実験におけるチョーク流量によって無次元化した．なお，実験に
おけるチョーク流量が 20.93±0.14 [kg/s]であったところを，計算によって得られたチョーク流量は 20.78 
[kg/s]であった．実験ではスパン方向の各位置で取得された全圧と全温をそれぞれエネルギー平均および流量
平均した値から特性曲線を算出している．計算式を以下に示す． 
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式(3.1)で添字の i はスパン方向の計測位置を， rN はスパン方向の計測点数を表す． anA∆ は計測点が代表する
流路のアニュラス面積を表し，station 1 と station 4 の i 番目の計測点の ( )ianA∆ はそれぞれ表 3.3，表 3.4 に
より与えられる．計算結果と実験結果との比較を行うにあたりデータ処理の方法の違いによって不公平が生
じないよう，実験での計測位置における物理量を計算結果から内挿し，上記と同一の手順で入口と出口にお
ける全圧と全温の平均値を計算した．図 3.6 より，解析結果は全体的に圧力比を過大に，効率を過小に評価
する傾向にあることがわかる．この傾向は他の研究者による RANS 解析結果の多くでも確認できる[69, 70]こと
から，RANS 解析による予測精度に限界があるか，あるいは一般的に使用される計算条件の設定が実際の現
象を忠実に反映していないなどの可能性が考えられる．以下ではスパン方向の性能分布を実験結果と比較す
ることによって，それぞれの可能性について検証する． 
98%流量作動点と 92%流量作動点の station 4 における全圧，全温，絶対流出角，断熱効率，翼端周速（454.14 
[m/s]）で無次元化した絶対周方向流速，静圧それぞれのスパン方向分布を実験結果[69]と比較したものを図
3.7 と図 3.8 に示す．いずれの分布も実験結果の傾向を，概ね良好に再現していることが確認できる．まず全 
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(a) Overall pressure ratio (b) Overall efficiency 
Figure 3.6 Comparison of rotor performance characteristics at design speed 
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Table 3.3 Aerodynamic survey measurement locations [70] 
(a) Station 1, z = -4.19 cm (b) Station 4, z = 10.64 cm 
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圧分布では 40%~80%スパンにかけては実験結果との間に良好な一致が見られる．一方で 98%，92%流量の
どちらの条件でも 0~40%スパンの翼根近傍と 80%~100%スパンの翼端近傍では全圧が過大に評価されてい
る．図 3.6(a)においてほとんどの作動点で全圧比が実験値よりも大きいのはこの翼根近傍と翼端近傍におけ
る実験値との違いによるものである．まず翼根部分では，10%スパン付近で全圧が低下する“窪み”の深さ
が数値解析の結果では実験結果に比べて小さく現れている．この窪みは低負荷条件から高負荷条件までの広
い作動範囲で発生するとされるコーナー剥離と，実験設備のハブに存在する回転部分と非回転部分との間の
キャビティ，及びそこから漏れ出す流れによる影響であることが指摘されている．Castillon ら[72]は回転部と
非回転部分の隙間を再現した解析で主流流量の 0.1%程度の漏れを加味して解析を行うことにより，翼根付近
の全圧分布が実験結果に近づくことを示している．本解析では翼根後縁でコーナー剥離に似た流れは再現さ
れていたが，ハブ間隙を考慮していないために実験結果との間で全圧低下の窪みの深さに違いが生じたと考
えられる．続いて翼端付近では，90%スパン高さ位置を中心として全体的に全圧の予測値が高くなっている．
同じく 90%スパン高さ付近において図 3.7(c)の絶対流出角が実験結果と概ね近い値を予測し，図 3.7(e)の絶
対周方向流速が実験よりも大きく評価されていることを考慮すると，本解析では壁面付近の軸方向流速を若
干過大に評価していると考えられる．Rotor 37 では翼列入口におけるケーシング壁面の境界層厚さがおおよ
そ 10%スパン程度となっており，翼列内では翼端漏れ流れや衝撃波との干渉によって複雑な挙動を示す．本
研究ではケーシング壁面の境界層厚みが実験と比較して薄く評価された結果，翼端の流量が増大し入力仕事
が大きく見積もられたと考えられる． 
全温分布は図 3.7(b)の 0%~80%スパン高さの範囲で実験結果と良好な一致を示す一方で 80%スパン以上の
翼端部では過大に評価される．この背景には本解析で使用した k -ω 乱流モデルの特性があると考えられる．
図 3.9 に 92%流量作動点の 95%スパン断面における相対マッハ数の分布を実験結果[22]と比較する．前縁から
離脱した衝撃波と翼端漏れ渦との干渉により低速領域が形成されている様子が図から確認できる．解析は低
速領域が形成される位置やその形状については良好に再現できているが，実験結果と比較すると低速領域が
流れ方向に長く伸びており，中心部の速度低下も実験結果より若干過大に評価している．このような傾向は
k -ω モデルや k - ε モデルを使用した過去の解析例でも同様に確認でき[19][69]，翼端漏れ渦に関連して乱流粘
性による散逸が過剰に評価されている可能性がある． 
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Figure 3.7 Comparison of spanwise flow distribution at station 4 for 98% mass flow rate 
 
図 3.7(c)の絶対流れ角と図 3.7(e)の絶対周方向流速も実験結果を定性的に再現できているといえるが，どち
らも 20%~80%スパンの範囲で全体的に実験結果との間に差異が生じる傾向がある．これは出口境界に与え
た単純半径平衡の仮定が実際の流れ場を必ずしも正確に反映していないことが原因の一つとして考えられる．
図 3.7(f)において，静圧分布の解析結果（設定した背圧の境界条件にほぼ対応）と実験結果とでは特に
20%~80%スパン高さ付近に大きな違いが見られ，全体的に解析結果における静圧は高い値となっている．こ
れによって翼列による全圧上昇に占める静圧上昇と動圧上昇の割合が実際と異なるものになった結果，数値
解析では軸流速度が大きめに評価されたと考えられる．絶対流れ角と周方向速度の違いはこれによる影響と
考えられる．以上で述べた全圧，全温，絶対流れ角，絶対周方向流速，静圧の傾向は図 3.8 の 92%流量作動
点においても同様に確認できる． 
ここで示した差異を除けば，本解析結果は NASA Rotor 37 の流れ場を広い作動範囲にわたって定性的に捉
えられているといえる．乱流モデルを中心とした現象のモデル化や，実際の形状と環境を再現する計算条件
の設定，境界条件の与え方などに改善の余地はあるものの，今回行った解析の結果から確認できる流れ場の
特徴は過去の実験で報告されているものと整合性が取れている．このことから本解析で使用した数値解析手
法によって遷音速圧縮機内の流れ場を定性的に再現し，ケーシングトリートメントを施した際の流れ場の変
化について考察を行うことが可能であると判断した．よって以下では数値解析結果に基づいて NASA Rotor 
37 の流れ場の特徴を述べる． 
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Figure 3.8 Comparison of spanwise flow distribution at station 4 for 92% mass flow rate 
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(a) Experimental [24] (b) Numerical 
Figure 3.9 Comparison of relative Mach number distribution at 95% span surface (92% mass flow rate) 
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3.5.2 翼間流れ場と衝撃波の挙動 
数値解析結果から得られた特性曲線を図 3.10 に改めて示す．以降の議論における作動点の呼称は基本的に
図中の表記に準ずる．ここで作動点 A は解析を行った条件のうち最も断熱効率が高かった作動点，作動点 C
は失速点にそれぞれ対応し，作動点 A と作動点 C の中間程度の負荷の作動点として作動点 B を設定した． 
30%，50%，70%スパン断面での相対マッハ数分布と圧力分布を作動点 A，B，C で比較したものを図 3.11~
図 3.13，図 3.14~図 3.16 にそれぞれ示す．それぞれの図はケーシング側から内側に向かって翼端部を見下ろ
す構図となっており，流れは左下から右上の向きに流れる．図より，いずれの作動点，スパン断面において
も相対流入速度が音速を超える結果，衝撃波が形成される様子が確認できる．衝撃波は 30%スパン断面では
作動点 A の時点で，50%，70%スパン断面では作動点 B の時点で前縁から離脱しており，出口圧力の上昇と
ともに流路内を上流へ移動する．これに伴い主流と衝撃波のなす角も直角へ近づき，衝撃波による圧力上昇
も増大するが，作動点 C においても衝撃波は流れに対して完全に垂直にはなっておらず，衝撃波による理論
的な最大圧力上昇を達成する前に失速に陥っていることがわかる． 
前縁で発生した衝撃波は翼の背側に入射し，境界層と干渉する．この衝撃波‐境界層干渉は 30%，50%，
70%スパン高さのいずれの断面でも明瞭に観察でき，衝撃波が入射した位置から翼面に沿って低速領域が下
流に広がる．そこで，同じく 30%，50%，70%スパン高さの 3 つの断面において相対マッハ数の分布と nM の
等高線およびエントロピー s の等高線を作動点 A，B，C でそれぞれ比較したものを図 3.17~図 3.19 に示す．
図中でマッハ数は超音速か亜音速かで色分けをしてある．また図中の太い黒線は 1=nM の等高線により衝撃
波の位置を，図中の白い太線は 50=s の等高線により境界層の外縁をそれぞれ簡易的に表す． nM の定義を下
式に示す． 
 ( )Pc/uPM n ∇⋅∇≡ r  (3.3) 
白線に着目すると，いずれの図でも翼背側に衝撃波が入射した位置を境に境界層の厚みが増すことがわか
る．一方で翼腹側における境界層の発達は緩やかで，後縁の wake の厚みの大部分は背側の低速流れが占め
る．作動点 A，B，C における翼背側の限界流線と軸方向の壁面せん断応力 xτ の分布を図 3.20 に示す．図か
ら明らかなように，衝撃波と境界層の干渉によって翼根付近の一部を除くほぼ全スパンにわたって境界層が
剥離する．剥離した領域では主流に比べて遠心力が強く働き半径方向の速度が誘起されるため，流れ場に複
雑な三次元性が生じる．剥離した境界層が翼面に再付着するかどうかは作動点とスパン位置によって異なる
が，基本的には作動負荷の増大に伴って剥離域は縮小する傾向が見られた．作動点 A では 40% ~80%スパン
の範囲で剥離した境界層が後縁においてもなお再付着しない一方で，作動点 C では剥離した流れが全て最大
でも 20%コード長程度の剥離泡を形成したのち再付着する．図 3.17~図 3.19 の白線で可視化した境界層のみ
を取り出し，各作動点で色分けして比較したものを図 3.21 に示す．50%スパンと 70%スパンでは，作動負荷
が高くなるほど，剥離流れの再付着によって翼背側の最終的な境界層厚みが薄くなる様子が確認できる． 
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Figure 3.10 Pressure and efficiency characteristics plot and three operating points which will be on focus 
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(a) Operating point A (b) Operating point B (c) Operating point C 
Figure 3.11 Contours of relative Mach number distribution at 30% span surface 
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(a) Operating point A (b) Operating point B (c) Operating point C 
Figure 3.12 Contours of relative Mach number distribution at 50% span surface 
 
TE
LE
  
1.9
1.7
1.5
1.3
1.1
0.9
0.7
0.5
0.3
0.1
M
 
(a) Operating point A (b) Operating point B (c) Operating point C 
Figure 3.13 Contours of relative Mach number distribution at 70% span surface 
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(a) Operating point A (b) Operating point B (c) Operating point C 
Figure 3.14 Contours of static pressure distribution at 30% span surface 
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(a) Operating point A (b) Operating point B (c) Operating point C 
Figure 3.15 Contours of static pressure distribution at 50% span surface 
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(a) Operating point A (b) Operating point B (c) Operating point C 
Figure 3.16 Contours of static pressure distribution at 70% span surface 
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(a) Operating point A (b) Operating point B (c) Operating point C 
Figure 3.17 Location of shock wave and edge of boundary layer at 30% span surface 
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(a) Operating point A (b) Operating point B (c) Operating point C 
Figure 3.18 Location of shock wave and edge of boundary layer at 50% span surface 
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(a) Operating point A (b) Operating point B (c) Operating point C 
Figure 3.19 Location of shock wave and edge of boundary layer at 70% span surface 
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(a) Operating point A (b) Operating point B (c) Operating point C 
Figure 3.20 Comparison of limiting streamlines and axial shear force distribution at the blade suction surface 
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(a) 30% span height (b) 50% span height (c) 70% span height 
Figure 3.21 Comparison of boundary layer thickness among three different operating points 
 
 
なおここに示す等高線の設定値（ 50=s ）は恣意的に選択したものであるが，それぞれの作動条件の間の境
界層厚みの大小関係が等高線の設定値によって変化することはなかった． 
図 3.20 で翼根付近に着目すると， 30%~40%コード長位置付近で流線が半径方向外側に向かって曲げられ
ている様子から衝撃波が入射していることが確認できる．しかし衝撃波上流のマッハ数が低いため衝撃波‐
境界層干渉による剥離には至っておらず，明確な逆流域は確認できない．一方で後縁付近には三角形状の剥
離領域が見られ，コーナー剥離のような流れが形成されている．他研究者により過去に実施された数値解析
では翼根後縁でコーナー剥離を捉えている結果と剥離が起きないとしている結果とが混在している．そのた
め翼根後縁部は特に計算条件や乱流モデルの違いによる影響を受けやすい箇所であることが指摘されている．
この翼根付近の剥離は背圧の上昇とそれに伴う衝撃波の前進による変化をほとんど受けず，従って図 3.21(a)
に示す 30%スパン断面の境界層厚みも作動点 A から作動点 C にかけて大きく変化することはない． 
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Figure 3.22 Comparison of spanwise distribution of total pressure loss coefficient 
(Left: total pressure loss coefficient, Right: difference plot from the loss distribution at operating point A) 
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Figure 3.23 Relationship between the operating point and the shock loss at mid-pitch location 
in three different span height 
 
以上の翼間流路の流れ場と流路内の全圧損失係数の分布との対応を確認する．翼前縁の 5%コード長上流の
断面と翼後縁の 5%コード長下流の断面の間の全圧損失係数ω のスパン方向分布を図 3.22 に示す．ω は式
(3.4)に基づいて，同一スパン断面内で流量平均した物理量を用いて計算した． 
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式中の r ，φ&はそれぞれ注目するスパン位置における半径と角速度を，添字 LE と TE はそれぞれ前縁上流と
後縁下流を意味しており，前縁上流と後縁下流の“同一スパン高さ”の間の半径の違いによる影響を補正す
るため理想相対全圧
*
tLEP を導入している．図から，まず 40%~80%スパンの範囲で作動負荷の上昇とともに
全圧損失がわずかに増大することがわかる．しかしこの領域での損失はおおよそ作動点 B で頭打ちになる．
30%，50%，70%スパン高さにおける衝撃波損失の作動点による推移を図 3.23 に示す．縦軸はミッドピッチ
の位置における衝撃波前後の全圧から計算した衝撃波損失を，横軸は各作動点における流量をそれぞれ表す．
図より，負荷上昇に伴う衝撃波損失の増大は失速点に近づくほど鈍化する．これを図 3.21 の境界層厚みの推
移と合わせて判断すると，図 3.22 のミッドスパン付近で全圧損失の増加が頭打ちになるのは衝撃波損失，翼
のプロファイルロスの上昇がともに鈍化するためであると考えられる． 
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(a) Operating point A (b) Operating point B (c) Operating point C 
Figure 3.24 Contours of relative Mach number distribution at 96% span surface 
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(a) Operating point A (b) Operating point B (c) Operating point C 
Figure 3.25 Contours of static pressure distribution at 96% span surface 
 
他方で 80%スパン高さ以上の領域では作動点 B から作動点 C にかけて急速に全圧損失が増大する．この変
化の特徴的な点として 80%~100%スパン高さの比較的広い範囲で損失が増大する点が挙げられる．そこで
96%スパン高さ断面における圧力とマッハ数の分布を図 3.24 と図 3.25 にそれぞれ示す．図 3.11~3.16 と比
較した際にこの 96%スパン断面にのみ見られる特徴として，衝撃波の直下流に広がる低速領域が挙げられる．
ここに示した 3 つの作動点のいずれにおいても形成されるこの低速領域は，流れ方向に長く伸びた形状を有
しており，その一部は隣接翼腹側の後縁付近に接触する．翼端付近にのみ見られるこのような低速領域は既
に述べたように実験においても確認されており，翼端漏れ渦と衝撃波との干渉によるものであることが指摘
されている．この低速領域の大きさや中心部における速度の低下の度合いはどちらも作動点 B から作動点 C
にかけて大きく変化しており，図 3.22 の全圧損失係数分布で確認された変化の原因となっている．また，失
速直前で急激に変化することから翼端漏れ渦と衝撃波の挙動は失速の初生とも何らかの関わりを持つことが
示唆される． 
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3.5.3 ブロッケージと流入角 
前節で示された全圧損失係数のスパン方向分布から，Rotor 37 の失速初生には翼端近傍の流れ場が関連し
ていることが推測できる．しかし，全圧損失を招く流れと失速を引き起こす流れとは必ずしも対応するわけ
ではないことから，本節では流路内におけるブロッケージ領域の分布が作動負荷の上昇とともにどのように
推移するかを観察することにより，主流の進行を阻害し失速をもたらす原因となる流れを探る． 
作動点 A，B，C におけるブロッケージ領域の分布を図 3.26~図 3.28 に示す．図では，翼列回転軸に垂直
な断面を前縁から後縁にかけて複数配置し，それら断面上でブロッケージインディケータΩ が 1=Ω を満た
す領域のみ色付けすることによりブロッケージ領域の分布を示している．なお図は翼面背側からの構図とな
っており翼面腹側の様子が示されていないが，いずれの作動点においても翼正圧面上ではブロッケージの形
成は確認されなかった．まず作動負荷の低い作動点 A で特徴的なブロッケージとして翼背側のミッドスパン
付近が挙げられる．ミッドコードよりも下流のおよそ 30%スパンから 90%スパンにかけて拡大しながら伸び
るこのブロッケージは，衝撃波境界層干渉によって剥離した境界層に対応している．図 3.21(b)で確認された
ように，作動点 A の特にミッドスパン位置の剥離による再循環領域は比較的大きい厚みをもって存在してお
り，それがブロッケージとして流れに作用することが改めて確認できる．他には翼根後縁部のコーナー剥離
や翼端漏れ流れがブロッケージとして特定されているが，空間的な占有率は翼面境界層剥離と比較すると小
さい．作動点 B に移ると，翼面境界層の剥離によるブロッケージ領域は次第に減少する．これも前節の図 3.20 
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Figure 3.26 Blockage region distribution within 
the blade passage (operating point A) 
Figure 3.27 Blockage region distribution within 
the blade passage (operating point B) 
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Figure 3.28 Blockage region distribution within 
the blade passage (operating point C) 
Figure 3.29 Comparison of blockage occupancy among 
three different operating points 
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で示されたように，負荷の上昇に伴って剥離流れが後縁よりも手前で再付着するようになるためである．こ
のブロッケージは負荷の上昇とともに縮小を続ける結果，作動点 C ではその影響力がほぼ無視できる程度に
まで低下する．一方で失速点に近づくに従って急速に卓越するのが翼端付近のブロッケージ領域である．流
路内のブロッケージ領域の占有率をそれぞれの作動点についてプロットしたものを図 3.29 に示す．ブロッケ
ージ領域の占有率は軸に垂直な断面内でブロッケージ領域が流路の幾何面積に占める割合として算出した．
翼のミッドコードから後縁にかけてブロッケージが卓越する作動点 A から翼の前縁付近でブロッケージが卓
越する作動点 C に向かって，支配的なブロッケージの位置が前進している様子が確認できる．この際ブロッ
ケージ領域が流路断面積に占める割合のピーク値も作動点 A における 3%から作動点 C における 5%へと，
負荷が上昇するに従って増大する．このことは流路断面内において流れが活発な領域と流れが停滞し周囲の
流れを阻害するような領域との偏りが失速点に向かうにつれて拡大する傾向にあることを意味している． 
失速点に近づくとともに翼端腹側近傍に発達するブロッケージ領域の影響によって，翼前縁上流における
流入角にも変化が生じる．前縁から 5%軸コード長上流の断面における相対流入角の分布を，作動点 A，B，
C について図 3.30~図 3.32 に示す．流れ角は，軸方向速度成分と周方向速度成分の値に基づいて，半径一定
の断面上での流れの角度として定義した（図 3.33）．作動点 A と作動点 B の間では，流れ角が全体的に僅か
に増大するのみで分布そのものには大きな変化が見られないのに対し，作動点 C では顕著な流れ角の変化が
翼端近傍に現れる．作動点 A と作動点 B では衝撃波による流れの急激な偏向を示す密な等高線がミッドスパ 
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Figure 3.30 Flow angle distribution at the surface  
5% cx upstream of LE (operating point A) 
Figure 3.31 Flow angle distribution at the surface  
5% cx upstream of LE (operating point B) 
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Figure 3.32 Flow angle distribution at the surface  
5% cx upstream of LE (operating point C) 
Figure 3.33 Definition of coordinate system and 
location of the surface 5%cx upstream of LE 
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ンからケーシングにかけて確認できるのに対し，作動点 C のケーシング付近では 80%ピッチ位置付近から緩
やかに流れの向きが曲げられている．そこで 30%，50%，70%，96%スパン高さ断面における流れ角の分布
を図 3.34~図 3.37 に示す．図中の太い白線は 1=nM の等高線により衝撃波の位置を，図中の黒い太線は 1=Ω
の等高線によりブロッケージの境界を表す．なお，96%スパン高さ断面にブロッケージ領域が存在するのは
作動点 C のみであり，従って黒い太線は図 3.37(c)にしか描かれていない．図 3.34~図 3.36 から，30%~70%
スパン高さの範囲では衝撃波の位置と，流れ角が急峻に変化し等高線が密になっている箇所とが対応してい
ることが確認できる．衝撃波は翼間流路において流れの角度を曲げる最も大きな要因の一つであり，図3.35(c)
や図 3.36(c)などの作動点 C においては，衝撃波が前縁から離脱していることによって翼前縁における流れの
角度が低負荷の作動点に比べて大きくなっている．図 3.37 の 96%スパン高さ断面では，断面内に翼端漏れ渦
が存在するためその影響が図中に現れている．作動点 A，B ではまだ翼端漏れ渦によるブロッケージ効果が
弱く，翼前縁上流の流れ角度にまで影響を及ぼすようなことはない．これに対し作動点 C では，太白線で示
す衝撃波と太黒線で示すブロッケージとの間に急激に流れの角度が増加する領域が存在する．これは衝撃波
を通過し流れの向きを変えられた流れが，下流に存在するブロッケージ領域によって更に流れの向きを曲げ
られることを示している．なお，ブロッケージによって下流の有効面積が減少したことで翼端近傍の衝撃波
もそれまでの作動点と比べて上流方向へとせり出す．衝撃波による流れの転向とブロッケージによる流れの
阻害が相乗的に作用し，負荷の低い作動点に比べてより広い範囲で流れの角度が増大している様子が図 3.32
と併せて確認できる． 
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(a) Operating point A (b) Operating point B (c) Operating point C 
Figure 3.34 Comparison of flow angle distribution at 30% span surface 
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(a) Operating point A (b) Operating point B (c) Operating point C 
Figure 3.35 Comparison of flow angle distribution at 50% span surface 
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(a) Operating point A (b) Operating point B (c) Operating point C 
Figure 3.36 Comparison of flow angle distribution at 70% span surface 
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(a) Operating point A (b) Operating point B (c) Operating point C 
Figure 3.37 Comparison of flow angle distribution at 96% span surface 
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3.5.4 翼端漏れ流れと翼端漏れ渦 
前節で示されたブロッケージ領域と翼前縁上流の流れ角の変化は，Rotor 37 における失速初生が翼端近傍
の流れのブロッケージ効果によって引き起こされることを示唆するものである．そこで本節では翼端漏れ流
れと翼端漏れ渦の挙動が作動負荷の違いによってどのように変化するかを概観し，その後ブロッケージ効果
をもたらす原因となる現象について考察する． 
翼端漏れ流れとは，翼の圧力面と負圧面の圧力差によって動翼先端とケーシング壁面との間の隙間を通っ
て主流部へと漏れ出た流れをいう．翼端漏れ流れと主流の間には速度せん断によって渦層が生じ，それが自
己の誘起速度によって巻き上がることで翼端漏れ渦が形成される．軸流圧縮機動翼列における翼端付近の流
れ構造を図解したものを図 3.38 に示す．軸流圧縮機では翼間の圧力差によって流路内に引き起こされる二次
流れがタービンなどと比較して弱く，またケーシング壁面が動翼から生じた翼端漏れ流れの移動方向と相対
的に同じ方向に移動するため，翼端漏れ流れは助長される傾向にある．翼端漏れ流れおよび翼端漏れ渦が主
流との混合によってもたらす損失は流れ全体の損失のかなりの割合を占め，またブロッケージとして翼間流
路の有効面積を狭めることによって圧力上昇の低下を引き起こすなど，圧縮機性能に多大な影響を及ぼすこ
とが知られる．さらに，これまでにも述べたとおり，スパイク型の失速初生と翼端漏れ流れの挙動との間に
は密接な関連があることが近年の研究で指摘されている． 
チョーク流量から失速点までの広い作動点における翼端漏れ流れの流線を図 3.39 に，Sawada の手法によ
って同定した渦中心を等値面として表現したものを図 3.40 に示す．図 3.39 の流線は翼端間隙高さ 25%位置
に発生点を配置することで作成し，無次元ヘリシティで色付けした．図中に同時に表示しているコンターは
96%スパン高さ断面における相対マッハ数の分布を表す．図 3.40 の渦中心は流線と同様無次元ヘリシティで
色付けをし，98%スパン高さ断面における 1=nM の等高線と同時に表示している． 
翼端前縁で発生した翼端漏れ渦は下流へと流されていく途中で衝撃波を通過し，その際に渦‐衝撃波干渉
が生じる．図 3.39(a)~(b)の低負荷作動点では，衝撃波と干渉する前後で翼端漏れ渦に沿った無次元ヘリシテ
ィの値に特に大きな変化は見られない．図 3.39(c)~(e)でも流線に大きな変化は見られないが，マッハ数分布
からは翼端漏れ渦と衝撃波の干渉位置の下流に低速領域の形成が確認できる．一方で図 3.40(f)では衝撃波を
翼端漏れ渦が通過した位置から約 10%軸コード長下流で渦中心の軌跡が捩れるような挙動を示すとともに，
無次元ヘリシティの値にも僅かに変化が見られるようになる．このとき翼端漏れ渦の流線は渦状の螺旋構造
から一転，ほどけるようにして広がる様子を見せ，その中心部には明確にマッハ数が低い領域が現れる．更
に負荷が上昇した図 3.40(g)では渦中心の捩れはさらに大きくなり，渦中心に沿った無次元ヘリシティの符号
が反転する．渦中心の等値面を通過するような等スパン断面上で相対流速をベクトルにより可視化したもの
を図 3.41 に示す．図から，当該位置では流速の絶対値が周囲に比べて非常に小さく，かつ逆流を生じている
ことが確認できる．このような，衝撃波との干渉位置の下流で逆流を生じ無次元ヘリシティの符号が反転す
るという特徴は渦‐衝撃波干渉によるバブル型の渦崩壊の特徴（図 3.42）と共通する点が多く，衝撃波との
干渉によって翼端漏れ渦が渦崩壊を引き起こしたことを示している． 
 
 
Figure 3.38 Schematic of the flow field near the rotor blade tip [73] 
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(a) 99.5% mass flow rate (b) 99% mass flow rate 
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(c) 98.2% mass flow rate 
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(d) 98% mass flow rate (e) 96.5% mass flow rate 
(Operating point B) 
(f) 94.5% mass flow rate 
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(g) 93% mass flow rate (h) 92.8% mass flow rate (i) 92% mass flow rate 
(Operating point C) 
Figure 3.39 Leakage flow streamlines colored with normalized helicity 
and relative Mach number distribution at 96% span surface 
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(d) 98% mass flow rate (e) 96.5% mass flow rate 
(Operating point B) 
(f) 94.5% mass flow rate 
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(g) 93% mass flow rate (h) 92.8% mass flow rate (i) 92% mass flow rate 
(Operating point C) 
Figure 3.40 Vortex core within the blade passage expressed by iso-surface colored with normalized helicity 
(bold line: shock wave at 96% span surface) 
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Figure 3.41 Close up view of the vortex core near the 
position where it interacts with shock wave 
(93% mass flow rate, vector: relative velocity) 
Figure 3.42 Flow schematic for strong vortex breakdown 
caused by shock-vortex interaction [64] 
 
 
渦崩壊は，衝撃波による圧力上昇に渦の中心部の動圧が耐えられず逆流を起こすために起きる．そのため
衝撃波と渦の交差する角度が直角に近いほど，渦のスワール数が大きいほど渦崩壊は発生しやすいとされる．
スワール数τ の定義は式(3.5)の通りである． 
 
a
max
acore VVr
Λ
pi
Γ
τ ==
2
 (3.5) 
ここでΓ は渦の循環， corer は渦中心の半径， aV は渦軸方向速度成分， maxΛ は渦中心における旋回方向速度
成分の最大値である．本解析で取り扱うような系では渦のスワール数を正確に求めるのは難しいため，代わ
りに渦中心の軌跡に沿った静圧と渦の進行方向の動圧を作動点 A，B，C で比較する．Sawada の手法により
同定した渦中心を図 3.43 のような一連の折れ線として捉え，渦中心を構成する各点における静圧と動圧をプ
ロットすることで図 3.44，図 3.45 の分布を取得した．まず図 3.43 より翼端漏れ渦の渦中心の軌跡は作動点
の違いによる影響をあまり受けず，低負荷条件から失速点まで概ね同じ経路を辿ることがわかる．このとき
渦中心上の静圧および動圧は作動点 A から作動点 B にかけて低下する傾向を示す．静圧と動圧の低下はどち
らも翼端漏れ渦のスワール数を増大させる方向に，すなわち渦崩壊を促進させる方向へと働く．作動点 B か
ら作動点 C にかけては動圧と静圧に顕著な低下は見られないが，他方の衝撃波は上流へと前進を続け，より
高い圧力上昇をもたらす．以上から，本解析における Rotor 37 では作動点 B 付近から高いスワール数を維持
する翼端漏れ渦に対して，衝撃波による圧力上昇が失速点近傍で閾値を超えることで渦崩壊が引き起こされ
るものと推測される． 
渦中心に沿った無次元ヘリシティの符号が衝撃波との干渉位置の下流で反転するようになった時点で渦崩
壊が生じたと判断するのであれば本解析における渦崩壊発生点は 94.5%流量作動点と 93%流量作動点の間に
存在することになる．前述したように，翼端漏れ渦と衝撃波の干渉位置の下流では渦崩壊発生のいかんに関
わりなく低速領域が形成されるが，この低速領域のピッチ方向およびスパン方向の空間的な広がりは渦崩壊
の発生後に特に大きくなる．作動点 A，B，C における翼端漏れ渦の流線とエントロピーの分布を図 3.46 に
示す．流線は図 3.39 と同様 25%翼端間隙高さに発生点を配置した．エントロピーは翼列回転軸に平行な複数
の断面について可視化し，損失の大きい領域に限定して着目するために 100≥s の範囲のみ図示した．圧縮機
内部における圧縮過程は基本的に断熱であると仮定でき，その際には圧縮機内の損失は非可逆的な変化によ
るエントロピーの生成と関連付けることができる
[75]
．従って図中のエントロピーコンターは翼端近傍におけ
る特徴的な損失源と，その寄与の大きさを示す．作動点 A と B では，衝撃波を通過する前後で翼端漏れ渦の
スパン方向の厚みはそれほど大きくは変化せず，衝撃波との干渉や翼端漏れ渦による混合などによって高い
損失が生じる領域は流路高さの数%に満たない．これに対して渦崩壊が発生している作動点 C では，翼端漏 
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Figure 3.43 Trajectory of tip leakage vortex 
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Figure 3.44 Static pressure along the core of 
the tip leakage vortex 
Figure 3.45 Dynamic pressure along the core of 
the tip leakage vortex 
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(a) Operating point A (b) Operating point B (c) Operating point C 
Figure 3.46 Streamlines of tip leakage vortex and entropy distribution 
 
第３章 遷音速圧縮機 NASA Rotor 37 の流れ場と失速特性 
 - 63 / 150 - 
れ渦の流線はケーシング壁面から 10%流路高さ程度まで広がりを有するようになり，エントロピーが広範な
領域で生成されるようになる．このことから図 3.22 の全圧損失係数分布で作動点 C の 90%~100%スパンの
範囲で全圧損失が卓越するのは，翼端漏れ渦の崩壊に伴う混合損失の増大が関係していることがわかる． 
以上で述べたような渦崩壊が発生することによって生じる低速領域が，前節で示した作動点 C の翼端近傍
に広がるブロッケージ領域の中心を成す．しかし，実際に主流の進行を阻害し流れの向きを変える働きをす
るのは，渦崩壊による低速流れとは別の流れである．作動点 C について，異なる翼端間隙高さを通過する翼
端漏れ流れの流線と 96%スパン高さ断面におけるエントロピーの等高線を図 3.47 に示す．図 3.47(a)，図
3.47(b)，図 3.47(c)の流線はそれぞれ翼端間隙高さ 25%，50%，90%位置に発生点を配置することで作成し，
無次元ヘリシティで色付けした．黒い太線はエントロピー 50=s の等高線である．翼端漏れ流れはエントロ
ピーが高く，主流はエントロピーが低いため，両者の干渉面は密なエントロピー等高線により表される．図
中の等高線は十分に密になった等高線の中から選択したものであり，主流と翼端漏れ流れとの干渉面を簡易
的に表す．まず図 3.47(a)から，渦崩壊に特有の流線が広がる挙動を示しているのは渦の中心を構成するよう
な，低い翼端間隙高さから生じた漏れ流れであることがわかる．しかしこの流れは実際には主流と干渉して
はおらず，より高い翼端間隙高さから生じた漏れ流れが主流との干渉面を形成する．特に図 3.47(c)の
30%~50%軸コード長位置から生じる翼端漏れ流れは，翼面とのなす角が大きく隣接翼の前縁方向に向かって
進行し，翼端漏れ渦及び翼端漏れ渦の渦崩壊領域とケーシング壁面との間をすり抜けた先で主流と干渉して
いる様子が確認できる．この翼端漏れ流れの特徴としては，翼端漏れ渦に巻き込まれその一部を形成するよ
りも前に主流と干渉することが挙げられる．図 3.37(c)などから，この流れが主流と干渉する位置において特
に主流の流れ角の変化が顕著であることがわかる．ミッドコード付近の翼端から生じる漏れ流れに特に注意
しながら図 3.39 を見直すと，作動点 A では翼端漏れ流れと翼面のなす角は小さく，翼端漏れ流れは翼端間隙
を離れたのち流路内の比較的下流において翼端漏れ渦に合流する．しかし作動点が失速点に向かうに従って
翼端漏れ流れと翼面のなす角は拡大し，作動点 C では 60 度程にまでなる．以上より，作動負荷が上昇する
とともに流れ角が変化するミッドコード付近の翼端漏れ流れが，翼端漏れ渦とケーシング壁面の隙間をすり
抜けた先で主流と干渉し，その界面を上流へと押し上げる（主流の流れ角を偏向させる）ようなブロッケー
ジとして働くことによって Rotor 37 は失速に陥ると推測される． 
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(a) 25% tip clearance gap height (b) 50% tip clearance gap height (c) 90% tip clearance gap height 
Figure 3.47 Streamlines of tip leakage flow originating from three different tip clearance gap height 
(Color: Normalized helicity, Bold line: flow interface at 96% span surface) 
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3.5.5 翼端漏れ流れと失速発生のメカニズム 
以上の議論より，NASA Rotor 37 の失速初生に対するミッドコード付近の翼端漏れ流れの関与が示唆され
た．作動負荷が上昇した際に隣接翼の前縁に向かって進行するような翼端漏れ流れがミッドコード付近から
生じ，この流れによるブロッケージ効果が隣接翼前縁付近で主流の流れる向きを偏向させ，インシデンスを
増大させる．このような失速メカニズムはしばしば低速圧縮機において観察される spike 型の失速初生と共
通する点が多い．本節ではまず旋回失速とその初生について過去に行われた研究から得られている一般的な
知見を概説する．次に，NASA Rotor 37 が失速に陥る際に辿ると推測される，spike 型失速初生についてそ
の発生メカニズムと，流れ場の特徴などを文献調査の結果を引用しながら述べる． 
旋回失速は失速により生じた低速領域（失速セル）が動翼の回転と相対的に逆方向に伝播する，圧縮機に
おいて古くから見られてきた不安定現象である．主に低回転数・高負荷作動条件にて急激な圧力の低下を伴
って現れ，エンジン性能に悪影響を及ぼすだけでなく周期的な流体力変動をもたらすことによって翼の破損
を引き起こす恐れがある．失速セルが伝播するメカニズムは Emmons らが提示したモデル（第 1 章図 1.3）
によって，失速セルのブロッケージ効果が隣接翼前縁での流入角を変化させることによるものであると認識
されてきた．しかし，近年ではこのモデルは直感的な理解には役立つものの実際の失速初生に伴う現象を必
ずしも反映させたものではないといった指摘もなされるようになってきている．特に失速に先立って強い擾
乱が高い周波数で現れる，いわゆる spike 型の失速初生を有する圧縮機においては Emmons らのモデルにあ
るような大規模な翼面上剥離とは別の要因による失速形態が存在することが報告されている． 
Spike 型失速初生は翼端近傍の流れの挙動と密接な関係がある．圧縮機には作動負荷の上限を与える
“critical incidence”が存在し，翼端におけるインシデンスがこれを上回るような条件に圧縮機が陥った際
に，一般に spike と呼ばれる急峻な流速変動が発生し，圧縮機が失速に陥る．翼端におけるインシデンスを
増大させる原因となるのが翼端漏れ流れである．Saathoff ら[14]は軸流圧縮機と直線翼列のケーシング壁面に
対して油膜法を適用することによりケーシング壁面上の限界流線を可視化した．その結果によると，流路内
の壁面近傍ではほぼ全域にわたって逆流域が形成されており，主流との干渉面において壁面で流れが剥離し
ている．この剥離線は逆流する流れと主流との干渉によって形成され，その位置は流量が低下するほど，翼
端負荷が上昇するほど上流へと移動する．異なる流量での作動条件に対して，剥離線の位置を比較したもの
を図 3.48 に示す．濃い黒線として可視化されている剥離線の位置が，入口流量が減少するほど上流（図中左
側）へと移動する様子が確認できる．Vo ら[13]は複数流路を対象とした非定常数値解析によって，作動負荷の
上昇とともに翼端負荷と翼端漏れ流れの運動量が増大し，これが流量の減少に伴い運動量が低下する主流を
上流へと押し上げることによって干渉面が前進するとした．Vo らは最終的に干渉面が翼前縁部よりも上流に
達した段階で spike 型の失速に陥ると指摘し，これら一連のプロセスに伴って発生する，翼前縁部を翼端漏
れ流れが回り込む“tip clearance flow spillage”と翼後縁を翼端漏れ流れが回り込む“tip clearance backflow” 
 
   
(a) Flow coefficient = 0.60 (b) Flow coefficient = 0.52 (c) Flow coefficient = 0.46 
Figure 3.48 Machine casingwall oil flow picture [14] 
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(a) Tip clearance flow spillage (b) Tip clearance back flow 
Figure 3.49 Schematic of near tip flow which illustrates the criteria 
which have been proposed to be necessary for the compressor to cause a spike type stall inception [13] 
 
  
Figure 3.50 Illustration of tornado-like separation vortex 
and tip clearance flow spillage [15] 
Figure 3.51 Structure of tornado-like separation vortex 
visualized by λ2 vortex criterion [16] 
 
を spike 型失速発生のクライテリアとして提唱した．これら 2 つのクライテリアを翼端近傍の流れとともに
図解したものを図 3.49 に示す．なお，これらはあくまで spike 型失速の初生時に発生するとされる流れであ
り，Vo らが実際に失速を引き起こす原因として考えたのは翼端漏れ流れによるブロッケージ効果である．そ
の後の研究で Yamada ら[15]や Pullan ら[16]などは翼端前縁の剥離渦が発達することにより形成される竜巻状
の渦が主流を阻害することが失速の要因であるとしているなど，具体的に失速を引き起こす流れについては
様々な主張がなされている（図 3.50，図 3.51）．圧縮機の失速点直前では多様な流れが複雑に関連しあって
いると考えられ，どのようなメカニズムによって失速に陥るかは対象とする圧縮機毎に異なる．しかし，低
速圧縮機においては，何れかの流れの効果によって主流と流路内流れとの干渉面が翼前縁よりも上流にせり
出すことが spike 型失速初生の原因であり，その際には spillage のような流れを伴うであろうという点につ
いては，概ね共通した認識が形成されている． 
一方で，遷音速圧縮機についても，主流と翼端漏れ流れとの界面が失速の発生にどのように関わるかを明
らかにするため，様々な試みがなされてきた．Chen ら[77]や Davis ら[78]は遷音速圧縮機 NASA Rotor 35 を
対象に非定常解析を実施し，主流と翼端漏れ流れとの界面が失速直前で翼前縁よりも上流へとせり出し，そ
の結果として翼端に失速セルが局在する part span stall に陥ることを示した（図 3.52，図 3.53）．これらの
特徴はいずれも低速圧縮機を対象に実施された実験から得られた spike 型失速の特徴と整合性が取れており，
また Vo らの主張する spillage に類似した現象の発生も確認されている．しかし遷音速圧縮機の翼端前縁の
負圧面では流れが超音速となることから剥離が発生しにくく Yamada らが指摘する前縁剥離や竜巻渦などが
発生しないなど，主流と翼端漏れ流れとの界面を上流へと押し上げる流れのメカニズムについて低速圧縮機
で得られている知見を必ずしもそのまま適用できるわけではない．このような超音速の流れ場と衝撃波の存
在の影響は，その他にも翼端漏れ渦の渦崩壊など低速圧縮機には見られない現象を引き起こすとの指摘がな
されているが，主流と翼端漏れ流れとの界面の位置が失速の発生と深い関わりを有するという点については 
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Figure 3.52 Entropy distribution during stall inception 
process in NASA Stage 35 [77] 
Figure 3.53 Instantaneous streamlines just below rotor 
tip which is indicating the obstruction of blade passage 
near the blade tip [78] 
 
 
 
Figure 3.54 Schematic of free-stream and 
counter-flow wall jet interaction [80] 
Figure 3.55 Axial location of the incoming flow- 
leakage flow intersection line as a function of flow 
coefficient [80] 
 
低速圧縮機と同様に認識が共有されているように思われる．Bennington ら[79, 80]は，遷音速圧縮機のケーシ
ング壁面に対して，Saathoff らが行ったような油膜法を適用し，主流と翼端漏れ流れとの界面が翼負荷の上
昇とともに前進する様子を観察した．失速時には界面が前縁よりも上流に位置することを明らかにし，界面
の位置と失速初生との関連付けが遷音速圧縮機においても適用可能であることを示唆した．また，幅広い作
動点での計測結果に基づいて翼端漏れ流れと主流との界面が形成される位置を予測するモデル式を提案し，
その結果界面の位置が翼端漏れ流れと主流との軸方向運動量のバランスによって表せることを示した．以下
に Bennington らによる界面の位置の予測モデルの概要を述べる． 
 
壁面近傍の一様流と対向噴流の干渉を簡略化したモデルを図 3.54 に示す．噴流の高さは h で流速は jU と
する．二つの流れの干渉により壁面で流れは剥離し，その結果図中太線で示したような界面が形成される．
図中の破線で示した範囲に検査体積を設定すると，干渉面に沿って噴流に働く単位奥行き長さあたりの力は
おおよそ oo lU
2ρ に比例する．一方，検査体積の右側境界から流出する流れの運動量が噴流に比べて十分に小
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さいと仮定すれば，主流による力と釣り合うのは壁面噴流の運動量流束による寄与である． 
 hUlU joo
22 ρρ ∝  (3.6) 
従って， 
 
2








∝
o
jo
U
U
h
l
 (3.7) 
Bennington らは以上のような想定のもと，主流流速 oU に対して翼端漏れ流れの平均軸方向流速 jU を翼端負
荷に基づいて見積もることで，翼端漏れ流れと主流との界面の位置 ol を良好な確度で予測することに成功し
ている．Bennington らによる，界面の位置の実験結果とモデルによる予測結果の比較を図 3.55 に示す．実
験によって計測された界面の位置（xzs）がモデルによって良好に再現されていることがわかる．本研究にお
いても，主流と翼端漏れ流れの界面が主流と翼端漏れ流れとの運動量バランスによって決定されると仮定し，
主流を上流へと押し出し失速を引き起こす原因となる現象を探る．特に作動点の違いによる翼端負荷の変化
が局所的な翼端漏れ流れの軸方向運動量に与える影響に着目する． 
流れの相対運動量密度Ψ とその軸方向成分 xΨ を式(3.8)，(3.9)により定義する．ここで式(3.8)の分母は注
目する作動点における計算領域入口の平均軸方向運動量密度を示す．この流れの相対運動量密度を翼端漏れ
流れに適用しプロットしたものを図 3.56 に，流れ角ϕ をプロットしたものを図 3.57 に示す．また，翼端に
おける翼面圧力分布と翼面間圧力差を図 3.59，図 3.60 にそれぞれ示す．Ψ ， xΨ 及びϕ の分布は，翼負圧面
を高さ方向に延長した面を検査面としてそれぞれの軸コード位置で高さ方向に流量平均した流速と流量を使
って算出した．検査面の概念図と流れの向きと角度の定義を図 3.58 に示す．検査面の局所座標に対応する形
式でΨ ， xΨ ，ϕ の具体的な計算式を書き下したものを式(3.9)，(3.10)，(3.11)に示す． 
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図 3.59 の翼面上圧力分布は，99%翼高さ断面における翼面上静圧を基準大気圧 refP により無次元化し，同一
の軸方向位置における正圧面圧力 PSP と負圧面圧力 SSP の差分として図 3.60 の翼面上圧力差を得た． 
図 3.56(a)と図 3.60 の 20%~50%軸コード長の範囲に着目すると，作動負荷の上昇とともに翼面間圧力差が
拡大する一方で翼端漏れ流れの運動量密度は低下することがわかる．翼端漏れ流れの運動量密度は，基本的
にはそれを構成する翼端近傍の主流の運動量密度に依存する．作動点 A，C における主流の運動量密度分布
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を翼列回転軸に垂直な 4 つの断面について図 3.61 に示す．図より，上流側の隣接翼で生じた翼端漏れ渦とそ
の低速領域が負荷の増大とともに翼腹側に接近し，翼正圧面に沿った流れの運動量が低下することがわかる．
この傾向は特に作動点 C において顕著であり，渦崩壊により形成された低速領域が 30%軸コード長位置の断
面で既に翼正圧面付近にまで到達している．図 3.56 において 20%軸コード長位置より下流の翼端漏れ流れの
運動量密度が負荷の上昇とともに徐々に減少するのは，この低運動量流れが翼端間隙に取り込まれ翼端漏れ
流れを形成するためである．一度翼端漏れ流れとして流路内に流れこんだ流体が再度隣接翼で翼端漏れ流れ
を形成するような現象は一般に double leakage と呼ばれる．作動点 A，B，C の 98%スパン高さ断面におけ
る相対マッハ数分布と 75%翼端間隙高さを通過する翼端漏れ流れの流線を図 3.62 に示す．図より，double 
leakage が発生する軸コード長位置が負荷の増大とともに徐々に前進していることが確認できる．作動負荷
の上昇に伴って 20%~70%軸コード長位置の翼端漏れ流れの運動量密度が低下し続ける一方で，10%~50%の
範囲における翼面間圧力差は拡大する．このため 20%~50%軸コード長の範囲では低い運動量の流れが大き
い圧力差によって流れの向きを変えられることとなり，翼端間隙を通過した漏れ流れは大きい流れ角を保持
して流路内へと流れ込む．図 3.58 から 10%~50%軸コード長位置付近で流れ角が拡大する様子が確認できる．
以上の変化により，20%~50%軸コード長の範囲から生じる翼端漏れ流れは運動量Ψ の絶対値こそ減少傾向
にあるものの， xΨ は逆に増大し続け，最終的に作動点 C において主流の軸方向運動量の 80%にまで達する．
従ってこの翼端漏れ流れは渦崩壊領域とケーシング壁面の間をすり抜けた先で主流に対して強いブロッケー
ジとして作用し，主流と漏れ流れとの境界面を上流へと押し出す効果をもたらす． 
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(a) Flow momentum density Ψ of tip leakage flow (b) Axial adverse component of  
flow momentum density -Ψx of tip leakage flow 
Figure 3.56 Axial distribution of flow momentum density of tip leakage flow in three different operating points 
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Figure 3.57 Axial distribution of tip leakage flow angle 
in three different operating points 
Figure 3.58 Schematic of control surface at the blade tip 
and the definition of coordinate system 
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Figure 3.59 Blade surface pressure distribution at 
99% blade height in three different operating points 
Figure 3.60 Pressure difference between PS and SS at 
99% blade height  
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(a) Operating point A (b) Operating point C 
Figure 3.61 Flow momentum density distribution of the flow near the blade tip region 
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(a) Operating point A (b) Operating point B (c) Operating point C 
Figure 3.62 Comparison of streamlines of tip leakage flow in three different operating points 
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これまでの議論より，本解析における NASA Rotor 37 の失速発生メカニズムを以下のように結論付けた． 
 
まず負荷が増大するに従って衝撃波が上流へと前進し，衝撃波前後での圧力差が拡大する．これにより翼
端漏れ渦と衝撃波の干渉が強まり，渦崩壊が引き起こされることによりケーシング壁面近傍の広い範囲にわ
たって低速領域が形成される．この低運動量流れが隣接翼の腹側付近に接近し，その一部が翼端間隙に取り
込まれることでミッドコード付近から生じる翼端漏れ流れの流れ角と軸方向運動量が増大する．特に，
20%~50%軸コード長位置から生じる翼端漏れ流れは当該位置における翼面間圧力差が作動負荷の上昇とと
もに拡大することもあり，翼面に対して約 60 度の角度にまで翼端間隙内で向きを曲げられる．この翼端漏れ
流れは翼端漏れ渦の渦崩壊領域とケーシング壁面の間をすり抜け，隣接翼前縁に向かって進行し，そこで上
流から流入する主流と干渉する．このブロッケージ効果によって主流が転向され，隣接翼前縁付近の翼負荷
が増大し，翼端漏れ渦の崩壊と衝撃波の前進が更に促進される．最終的に翼端漏れ流れと主流との干渉面が
翼端前縁よりも上流へと達することによって失速が引き起こされると考えられ，その際には Vo らの提唱する
spillage のような流れを伴う可能性がある．失速点付近の作動条件における翼端近傍の流れの概念図を図
3.63 に示す． 
過去に行われた Rotor 37 に関する数値解析的研究では，Chima[18]や山本ら[81]が翼端負圧面の衝撃波上流
から発生するジェット様の漏れ流れに着目し，これが隣接翼腹側のブロッケージを生成する要因であるとし
た（図 3.64）．一方で Yamada ら[25, 26]は失速点近くで翼端漏れ渦の渦崩壊が発生するとし，これによる低速
領域のブロッケージ効果が spillage を誘発することが失速発生の原因であると結論付けた（図 3.65）．別の
遷音速圧縮機を対象とした研究では，Müller ら[45, 46]は前縁から発生した翼端漏れ渦（core vortex）に巻き
取られた翼端漏れ流れによって形成される core vortex を包みこむような渦（induced vortex）がブロッケー
ジ領域を構成するとし，これが spillage を誘発すると推測した（図 3.66）．本研究で得られた結果は失速の
手前で翼端漏れ渦が渦崩壊を起こすという点で Yamada らと共通するが，主流に対するブロッケージ効果の
直接的な原因はむしろ Chima や山本らの解釈に近い．また，主流と直接干渉するのが渦の中心部ではなく，
翼端漏れ渦を構成する翼端漏れ流れよりも高い翼端間隙高さから生じた漏れ流れであると考えた点では本研
究の結論は Müller らの結論に似ているが，core vortex に巻き取られる結果生じた induced vortex よりも翼
端漏れ渦を構成しないままに主流と干渉する翼端漏れ流れがブロッケージの要因であるとした点に差異があ
る．今回見出された失速発生メカニズムは，隣接翼前縁付近におけるブロッケージの形成がジェット様の翼
端漏れ流れと翼端漏れ渦の渦崩壊のいずれか単独の働きではなく，複合的な作用によって引き起こされると
する点でこれらの研究と特徴を異にする． 
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Figure 3.63 Schematic of stall inception mechanism 
 
 
  
Figure 3.64 Tip leakage vortex and jet-like leakage flow 
originating from the leg of shock wave [81] 
Figure 3.65 Absolute vorticity distributions on crossflow 
planes at near-stall condition [25] 
 
 
 
Figure 3.66 Streamtraces from mid-tip gap in near stall condition [46] 
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3.5.6 翼端漏れ渦の挙動に格子点数が及ぼす影響 
前節までの議論によって，本解析の NASA Rotor 37 における失速初生には翼端漏れ渦の渦崩壊が大きい役
割を担うことが示された．そこで本節では計算格子の格子点数が翼端漏れ渦と衝撃波の干渉に与える影響と，
渦崩壊発生の有無が失速初生をどのように変化させるかを検証する． 
格子点数の異なる 4 種類の計算格子を対象にこれまでと同様の手法により計算を実施し，圧縮機特性曲線
を取得した．使用した計算格子はいずれも NUMECA の回転機械専用マルチブロック構造格子自動生成ソフ
トウェア AutoGrid5TMを使用して同一のトポロジーで作成した．4 通りの解析条件とそれぞれの条件におけ
る計算格子の数を表 3.5 に，翼端高さ位置のスパン一定断面上での計算格子を図 3.67 に示す．本研究用の計
算格子として採用したのはこれらのうち case 4 で使用した格子である．いずれの格子においても固体壁面上
の最小格子幅は 1≤+y の条件を満足し境界層が解像できるよう 5.0×10-6 [m]に設定した．境界条件や計算条
件は統一し，出口の設定圧を徐々に上昇させながらその都度収束解を取得することによって図 3.68 の特性曲
線を得た．図から，計算格子の点数が少ない条件ほど失速点が高流量側に存在し，特性全般が実験結果から
かけ離れていく傾向にあることがわかる．以下ではそれぞれの計算条件における結果のうち，case 1 の失速
点と同じ流量の作動点を作動点 I，それぞれの計算条件における失速点を作動点Ⅱと呼称し比較を行う． 
 
Table 3.4 Number of numerical cells in each computational case 
1.000
1.265
1.454
1.765
Number of cells  N
276,480
559,680
849,920
1,520,960
Case 1
Case 2
Case 3
Case 4
( )3 Case 1NN
 
 
  
(a) Case 1 (b) Case 2 
  
  
(c) Case 3 (d) Case 4 
Figure 3.67 Comparison of numerical cell at 100% blade height surface 
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(a) Overall pressure ratio (b) Overall efficiency 
Figure 3.68 Comparison of characteristics plot 
 
作動点 I における翼端漏れ流れの流線と 96%スパン高さ断面における相対マッハ数分布を図 3.69 に示す．
流線は 25%翼端間隙高さ位置に発生点を配置して作成し，無次元ヘリシティで色付けした．まず case 1 に着
目すると，case 1 にとって作動点Ⅰは失速点であるにも関わらず，翼端漏れ渦に渦崩壊の兆候は確認できな
い．一方で衝撃波と翼端漏れ渦との干渉位置の下流に形成される低速領域は広く，かつ隣接翼の腹側のごく
近傍にまで接近している．Case 2~4 をこの case 1 と比較すると，case 2~4 における低速領域は隣接翼との
間にまだ幾分かの間隔が残されており，かつその間隔は格子点数が多いほど広い．これらのことから衝撃波
と翼端漏れ渦の干渉によって生じる低速領域は格子点数が少ないほどその大きさと速度低下が過大に評価さ
れる傾向にあることがわかる．Case 1 で渦崩壊が発生していないにも関わらず作動点Ⅰを境に失速に陥って
しまうのは，本来渦崩壊によってもたらされるはずである低速流れの代わりを，過大に評価された翼端漏れ
渦下流の低速流れが務めてしまうためであると考えられる．作動点Ⅰにおける翼端漏れ流れの相対運動量密
度の軸方向成分 xΨ を図 3.70 に示す．ミッドコード付近における翼端漏れ流れの軸方向運動量は，case 1 に
おいて最大，case 4 において最小となっており，以上の議論が翼端漏れ流れの運動量の観点からも裏付けら
れる． 
続いて作動点Ⅱにおける翼端漏れ流れの流線と 96%スパン高さ断面における相対マッハ数分布を図 3.72
に示す．流線は 25%翼端間隙高さ位置に発生点を配置して作成し，無次元ヘリシティで色付けした．負荷が
上昇したことによって case 2~4 では渦崩壊が発生していることがわかる．渦崩壊の発生により，隣接翼の腹
側付近にまで低速領域が拡大しており，これによりミッドコード付近の翼端から生じる翼端漏れ流れのブロ
ッケージ効果が増大する．作動点Ⅱにおける翼端漏れ流れの相対運動量密度の軸方向成分 xΨ を図 3.72 に示
す．渦崩壊の発生と低速領域の接近により case 2~4 においてもミッドコード付近の xΨ が増大した結果，ミ
ッドコード付近の運動量密度の分布はいずれのケースにおいても case 1 に近いものとなっていることがわか
る． 
以上により，翼端漏れ渦の渦崩壊を再現するためにはそれなりの空間解像度が要求されること，及び空間
解像度が不足した場合には低速流れが過剰に評価される結果渦崩壊が発生しないにも関わらず失速の発生は
むしろ早まる傾向にあることがわかった． 
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(c) Case 3 (d) Case 4 
Figure 3.69 Leakage flow streamlines colored with normalized helicity 
and relative Mach number distribution at 96 % span surface (operating point I) 
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Figure 3.70 Comparison of tip leakage flow momentum density (operating point I) 
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(c) Case 3 (d) Case 4 
Figure 3.71 Leakage flow streamlines colored with normalized helicity 
and relative Mach number distribution at 96 % span surface (operating point II) 
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Figure 3.72 Comparison of tip leakage flow momentum density (operating point II) 
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3.6 本章のまとめ 
ケーシングトリートメントを施していない通常の smooth wall条件の遷音速圧縮機NASA Rotor 37を対象
として実施した数値解析より以下の結論を得た． 
 
・ NASA Rotor 37 の失速点近傍の作動点では翼端漏れ渦が衝撃波と干渉することによって渦崩壊を引き起
こす．この渦崩壊はある程度の格子解像度が無ければ数値的に再現されない． 
 
・ 翼端漏れ渦の渦崩壊によって生じる低速領域は高負荷作動条件において隣接翼の正圧面近傍にまで到達
する．運動量の低い低速領域の流れが翼端間隙に取り込まれると，翼面間圧力差による力積の影響を強く
受け，主流に対抗する成分の大きい翼端漏れ流れを形成する． 
 
・ NASA Rotor 37 において失速を引き起こす原因となるのは，渦崩壊を起こした翼端漏れ渦による低速領
域のブロッケージ効果と，翼端ミッドコード付近から発生するブロッケージ効果の高い翼端漏れ流れであ
る． 
 
 
 
 
  
第4章 周方向溝型ケーシングトリートメントが 
NASA Rotor 37 に及ぼす影響 
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4.1 本章の概要 
本章では NASA Rotor 37 にケーシングトリートメントを施した条件で実施した数値解析の結果を示す．ま
ずケーシングトリートメントが圧縮機内流れに及ぼす影響を，前章で獲得した知見を交えて議論する．その
後，流れ場の変化が Rotor 37 の失速発生メカニズムにどのように関連するかを考察する．  
 
4.2 解析対象 
対象とする翼列には引き続き NASA Rotor 37 を採用し，これにケーシングトリートメントを施した条件で
解析を実施した．第 1 章で概説したように，過去に行われてきた研究の中でケーシングトリートメントには
様々な形状が提案されている．本研究ではその中でも実用面での利点が多いと考えられる周方向溝型ケーシ
ングトリートメントに着目した．更に溝の本数を 1 本としてその設置位置や溝深さを様々に変化させること
により，遷音速圧縮機の翼端近傍流れに対してケーシングトリートメントが及ぼす影響の解明を試みた．解
析を実施した条件を表 4.1 にまとめる．いずれの条件でも溝幅は翼端軸コード長の 7.0%で固定し，軸方向設
置位置を前縁から後縁にかけて 10 通り，溝の深さを浅溝（shallow groove）と深溝（deep groove）の 2 通
りで変化させ，計 20 通りの壁面形状に対して解析を実施した．子午断面における翼端と溝の位置関係を深溝
と浅溝について図 4.1 に示す．それぞれの溝位置は翼端前縁を基準とした軸方向の位置（% xc ）に応じて
“config~”と名付けることで区別し，溝の深さは浅溝であれば“S”，深溝であれば“D”を溝位置の名称の
後につけることで区別する．例えば，前縁から 20% xc 位置に配した深溝は“config020D”と呼称する． 
 
Table 4.1 Casing treatment configurations 
w
d
Groove front
location
Blade
AR = d/w
Groove front
location [%cx]
Width w
[%cx]
Aspect ratio  AR
(D: deep, S: shallow)
Config000 0.0 7.0 D: 3.0, S: 0.33
Config010 10.0 7.0 D: 3.0, S: 0.33
Config020 20.0 7.0 D: 3.0, S: 0.33
Config030 30.0 7.0 D: 3.0, S: 0.33
Config040 40.0 7.0 D: 3.0, S: 0.33
Config050 50.0 7.0 D: 3.0, S: 0.33
Config060 60.0 7.0 D: 3.0, S: 0.33
Config090 90.0 7.0 D: 3.0, S: 0.33
Config080 80.0 7.0 D: 3.0, S: 0.33
Config070 70.0 7.0 D: 3.0, S: 0.33
 
 
Rotor
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*Groove depth / Tip clearance =1.82
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(a) Shallow groove (b) Deep groove 
Figure 4.1 Meridional view of groove alignment near the blade tip 
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4.3 計算領域と計算条件 
前章で解析結果を示した smooth wall 条件での解析と同様，翼列一流路分を対象に定常解析を実施した．
計算領域の入口境界と出口境界の位置，及び付与する境界条件等は全て smooth wall 条件と統一し，NASA 
Rotor 37 が設計回転数で作動する条件を対象に解析を実施した． 
 
4.4 計算格子 
Grooved wall 条件での解析に使用した計算格子の概観を図 4.2 に示す．ここに示した格子は大きく 3 種類
に分類できる．1 つ目は本来の Rotor 37 の流路と翼の形状に合わせて作成した“流路格子（passage grid）”
であり，これには図中に示した#1~#7 の領域が相当する．溝近傍を除く翼列の大部分を再現，解析するため
の格子であり，溝の有無による失速マージンの変化を公平に議論するために smooth wall 条件で使用した格
子をそのまま流路格子として使用した．2 つ目はケーシングトリートメント溝の内部を埋める“溝格子
（groove grid）”であり，これには図中に示した#9 の H 型格子が相当する．格子下面は本来のケーシング壁
面の形状に，格子上面は溝の底面の形状にそれぞれ合わせて作成し，翼端付近における空間解像度を流路側
と同程度に揃えるために周方向の格子間隔は一様とせず，翼端直上に相当する格子の周方向中心部に格子を
多めに集めた．3 つ目は流路格子と溝格子との間を取り持つ“中間格子（intermediate grid）”であり，これ
には図中の#8 の H 型格子が相当する．中間格子はケーシング壁面に相当する面から翼端間隙の 80%高さ分
作成し，流路格子の内部に完全に重なるように配置した． 
中間格子は流路格子の内部に完全に含まれるため，解析に際しては解強制置換法（FSA）に基づいて中間
格子と流路格子の間で流れの情報を交換する．中間格子と流路格子のそれぞれの要素中心点の位置関係は計
算に先立って検索し，参照点と補間係数をデータファイルとして保存しておき，解析実行時に読み込みを行
うという手順を踏んだ．中間格子と流路格子，それぞれで非零の強制パラメータ χ を付与した格子要素の位
置を config020 用の計算格子を例に図 4.3 に示す．図中で赤く塗りつぶした箇所が中間格子の中で非零の強
制パラメータ χ を付与した格子要素を，図中で緑に塗りつぶした箇所が流路格子で非零の強制パラメータ χ
を付与した格子要素をそれぞれ示す．すなわちこれら色のついた格子要素における流れ場の情報は，重なり
合う他方の格子における流れ場の情報によって強制的に置換されることを意味する．強制パラメータの具体
的な設定ルールを以下に示す． 
 
中間格子： 計算格子の各境界面から 2点目までの格子要素に非零の強制パラメータを設定する．ただし，
周期境界面は除く． 
流路格子： 要素中心点が中間格子の内部に存在し，かつ中間格子の参照点となっていないような要素中
心点に非零の強制パラメータを設定する． 
 
以上のルールにより，循環参照（一方の格子における被強制要素を他方の格子の要素中心点が参照するこ
と）が起きないよう注意した．一方，溝格子は流路格子とは重なり合わず，中間格子と格子線が連続的に接
続するよう互いに作成されているため，中間格子と溝格子との間では接合するセル間で直接物理量の受け渡
しを行うよう取り扱った．本研究では解析を行う対象とする壁面形状に合わせて中間格子と溝格子を作成し，
その都度格子間位置情報の検索を行った．それぞれの領域の格子点数の概要を表 4.2 に示す． 
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H-grid (#004)
H-grid (#002)
H-grid (#005)
H-grid (#001)
O-grid (#003)
O-grid (#006)
H-grid (#007)
Flow
 
(a) Overview 
H-grid (#008)
H-grid (#009)
 
(b) Near the groove 
Figure 4.2 Numerical grid for grooved wall analysis 
 
  
(a) Intermediate grid (b) Passage grid 
Figure 4.3 Location of the fortified numerical cell for config020 grid 
(red: intermediate grid, green: passage grid) 
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Table 4.2 Number of numerical cell 
Zone number Number of cell
Zone #001~#005 1,433,600
Zone #006~#007 87,360
Zone #008 288,000
Passage
Tip clearance
Intermediate
Groove Zone #009 230,400
Total 2,039,360
Number of cell in axial direction
tangential direction
radial direction
Passage grid 
Intermediate grid 
Groove grid 
148
60
112
* : 
: 
: 
Number of cell in axial direction
tangential direction
radial direction
100
144
20
** : 
: 
: 
Number of cell in axial direction
tangential direction
radial direction
40
144
40
*** : 
: 
: 
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4.5 解析結果と考察 
4.5.1 特性曲線の変化 
浅溝と深溝を壁面に施した条件での解析で得られた特性曲線をそれぞれ図 4.4 と図 4.5 に示す．プロット
したそれぞれの曲線の最小流量点は解析における失速点と対応する．また，smooth wall 条件と比較した際
の失速マージンの改善率をプロットしたものを図 4.6 に示す．失速マージン SM は式(4.1)に示した
Cumpsty[83]による定義に基づいて計算するものとし，失速マージンの改善量 SM∆ と改善率 SMI をそれぞれ
式(4.2)，式(4.3)により定めた． 
 








−=
peak
stall
stall
peak
m
m
PR
PR
SM
&
&
1  (4.1) 
 SWGW SMSMSM −=∆  (4.2) 
 SWSMSMSMI ∆=  (4.3) 
ここで添字の peak と stall はそれぞれの特性曲線上における最高効率点と失速点を表す． 
まず図 4.4(a)の浅溝条件における圧力比特性曲線に着目すると，作動点 B 付近まではいずれの壁面条件に
おいても特性曲線上での明確な差異は見られない．しかしその後 config000S では圧力比の上昇が頭打ちにな
り，失速点における圧力比は smooth wall 条件の 92%程度にまで低下する．また config040S~090S におけ
る失速点圧力比も config000S ほどではないものの低下する傾向にある．これらの溝条件における失速点は
smooth wall 条件に比べて僅かに低流量側にある．しかし本解析が定常計算であること，また解析時の背圧
の刻み幅が有限であることを踏まえるとこれらの失速点流量の変化がケーシングトリートメントの効果によ
るものであるかどうかをこの図からだけで判断することは難しい．これに対し，config010S~030S では圧力
比が低下することなく失速点が低流量側へと移動し，失速の発生が抑制されていることがわかる．特に
config020S は失速点流量の変化が背圧の刻みに対する流量の変化と比較して十分に大きく，失速を引き起こ
す流れに対して何らかの抑制効果が働いたことが推測される．深溝を施した条件ではこれらの変化がより明
確に特性曲線上に現れるようになり，中でも config010D~config 030D では安定作動域が低流量側へと大き
く延長され，より高い失速抑制効果が得られていることがわかる（図 4.5(a)）． 
圧力比については以上のように幾つかの溝位置において smooth wall 条件から変化が見られるが，一方で
効率については溝の位置や有無による影響がほぼ認められない（図 4.4(b)，図 4.5(b)）．最高効率点，失速点
のいずれにおいても smooth wall 条件と浅溝条件，深溝条件の間には明確な差異は確認できず，いずれの特
性曲線もほぼ同一曲線上に重なっている．Config000S に注目すると図 4.5(a)の圧力比特性曲線において作動
点 B 付近から圧力比が緩やかに低下するのと対応するように図 4.5(b)の効率特性曲線においても効率が悪化
する様子が確認できるが，その変化はごく僅かなものである．低速圧縮機を対象として過去に行われた研究
では，失速マージン改善率が大きいケーシングトリートメント形状ほど大きい効率低下を伴うことが指摘さ
れている
 [29, 30]
が，今回行った解析の結果からはそのような傾向は確認されなかった．遷音速圧縮機に対して
ケーシングトリートメントを施した際の効率低下が小さいとする同様の傾向は遷音速圧縮機を対象にした他
の研究においても報告されており
[49, 50]
，遷音速圧縮機ならではの原因によるものであると推測される．この
ことについては後の節で詳述する． 
続いて図4.6に着目し，失速マージンの観点からそれぞれのケーシングトリートメントの性能を評価する．
失速マージンは config000 の位置を除くほぼ全ての溝位置において正の値になっており，度合いにこそ大小
はあるもののケーシングトリートメントによって概ね改善する傾向にある．ここで config000 における失速
マージン改善量が負の値となっているのは，失速点での全圧比が smooth wall 条件に比べて低下したことに
よる寄与であり，失速点流量は僅かに低流量側へと変化している．一方他の溝位置にも着目すると，config020
付近の溝位置における改善量が顕著である一方で前縁やミッドコードから後縁付近にかけての範囲では比較
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的効果が薄い．溝を深くすることによって改善率は全体的に向上するが，溝位置の違いに対する傾向に変化
はない．このように失速マージンが明確に改善する溝位置がある一方でほぼ効果が得られない溝位置もまた
多く存在することについては，2 つの理由が可能性として考えられる．1 つ目は，溝の位置によって流れ場に
生じる変化が異なるという可能性である．これは翼端近傍の複雑な流れ場のために，溝が流れ場に及ぼす影
響が溝の位置によって大きく異なり，そのために得られる失速マージンの改善率にも違いが現れるとする推
測である．2 つ目は，溝が流れ場に及ぼす影響は基本的にどの溝位置においても同一ではあるものの，影響
をもたらす位置が異なるために失速を引き起こす現象へ働きかける度合いに違いが生じるという可能性であ
る．以降の節では，これら 2 つの可能性について流れ場の観点から考察を行う．その際作動点の呼称は図 4.4
と図 4.5 内の表記に準ずるものとする． 
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(a) Overall pressure ratio (b) Overall efficiency 
Figure 4.4 Comparison of characteristics plot among grooved wall conditions and smooth wall conditions 
(Shallow groove) 
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(a) Overall pressure ratio (b) Overall efficiency 
Figure 4.5 Comparison of characteristics plot among grooved wall conditions and smooth wall conditions 
 (Deep groove) 
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Figure 4.6 Comparison of stall margin improvement among each grooved wall condition 
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4.5.2 溝近傍の流れの様子 
本節ではケーシングトリートメント溝近傍の流れの変化の様子を述べる．まずは溝を出入りする流れが溝
位置におけるケーシング近傍の流れ場の状況によってどのように変化するかに着目する． 
浅溝条件と深溝条件の作動点 A 及び作動点 C において，溝下面を通過する単位面積あたりの流量 ruρ の分
布を図 4.7~図 4.8 に示す． ruρ は溝内に流入する向きを正と定義した．本研究では解析を 1 本の溝に対して
実施しており，従って図 4.7 及び図 4.8 はどちらも流量の近い作動点での解析結果を溝位置の異なる条件間
で比較している点に留意する．図から確認できる全体的な傾向として，壁面に施したケーシングトリートメ
ントと流路との間では，溝の下面を通じて流れが活発に出入りする．浅溝と深溝とで流れが出入りする位置
などの傾向は変わらないものの，出入りする流量の絶対値は深溝条件のほうが大きい．流れが出入りする箇
所は溝直下の流れ場の状況と相関がある．Smooth wall 条件の 99.5%スパン断面における圧力の分布を図 4.9
に，同じく smooth wall 条件におけるケーシング壁面上の限界流線と軸方向の壁面せん断応力 xτ の分布を図
4.10 に示す．以下では図 4.7，図 4.8 と図 4.9，図 4.10 を対応させながら，溝内への流入出が行われている
中でも特徴的な 3つの箇所について述べる．注目する 3つの領域の呼称は図 4.11 の表記に準ずるものとする． 
 
(A) ケーシング壁面境界層剥離領域 
図 4.10 の限界流線から確認できるように，ケーシング壁面境界層は衝撃波との干渉によって一部が剥離す
る．トリートメント溝内には，主流との速度せん断によって生じるキャビティ渦のような渦構造が存在する
が，config000 や config010 などのように溝位置の直下に剥離した壁面境界層が存在する際には，図 4.12(a)
に示すように渦構造が主流側にせり出すといった現象が起こる．図 4.7 と図 4.8 の(A)の位置に見られる，溝
内から流れが流出する領域と溝内に流れが流入する領域が縦に並ぶような特徴的な分布は，このような効果
によってもたらされる．剥離厚さがクリアランス高さと同程度にまで発達する作動点 C の，特に deep groove
条件でこの分布は明瞭に確認できるが，実質的に溝と流路との間で流れの交換が行われているわけではない
ため，溝下面を通じた流れの収支という観点からはそれほど重要ではない． 
 
(B) 翼端漏れ流れのブロッケージ効果 
翼端漏れ渦の位置は図 4.9 において特徴的な圧力の谷として確認でき，その翼端漏れ渦を形成する翼端漏
れ流れと主流とが壁面において干渉する位置は図 4.10 の限界流線において剥離線として確認できる．前章の
smooth wall 条件における議論でも述べた通り，翼端漏れ流れは主流に対して強いブロッケージとして働く
ため，溝の直下に剥離線が存在するような溝位置では，図 4.12(b)に示すように主流が翼端漏れ流れを避ける
ようにして溝内に流れ込む．溝内の渦構造がせり出すだけであった(A)の領域とは異なり，主流の積極的な溝
内への流入であるため，流れを取り込む許容量の大きい deep groove 条件において流入量が多くなる傾向に
ある．なお，翼端漏れ流れと主流との界面を境に，界面よりも上流では主流，界面よりも下流では翼端漏れ
流れといったように溝内部の流れが溝下面で干渉する流れが切り替わる．従って，作動点にも依るものの基
本的に config000~config010 は主流と，config020~config040 は主流及び翼端漏れ流れと，config050~ 
config090 は翼端漏れ流れと溝内の流れがそれぞれ干渉する． 
 
(C) 翼端の翼面間圧力差 
いずれの溝条件においても最も顕著な流れの出入りが確認できるのが図中(C)で示した翼端部である．圧力
の高い正圧面側では流路から溝内へ流れが流入し，圧力の低い負圧面側では溝内から流路へ流れが流出する．
このとき溝に流入する流れは常に溝の後端部を通って溝内へと流入し，逆に流出する流れは溝の前端部を通
過する．Config060~config090 などのミッドコードよりも下流に配置された溝は，溝の直下に衝撃波や翼端
漏れ渦などの影響力の強い流れ構造が存在せず，また溝下面の大部分を翼端漏れ流れが覆っているために全
体的に溝への流れの出入りが少なく，この翼端部における流れの出入りが溝全体での流れの収支の大部分を
占める． 
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(a) Operating point A (b) Operating point C 
Figure 4.7 Mass flux of the fluid passing through the bottom surface of casing groove 
(Shallow groove) 
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(a) Operating point A (b) Operating point C 
Figure 4.8 Mass flux of the fluid passing through the bottom surface of casing groove 
(Deep groove) 
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(a) Operating point A (b) Operating point C 
Figure 4.9 Static pressure distribution at 99.5% blade height surface 
 (Smooth wall) 
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(a) Operating point A (b) Operating point C 
Figure 4.10 Limiting streamlines and axial at the surface of casing wall with axial shear force distribution 
 (Smooth wall) 
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Figure 4.11 Schematic of the region where characteristic pattern of fluid exchange between 
blade passage and casing groove takes place. 
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(a) Region A (b) Region B 
Figure 4.12 Schematic of flow interaction between flow inside the groove and the main flow 
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続いて，溝下面の微小面積 A∆ を出入りする流れの単位面積あたり流量（ Amr ∆& ）の周方向分布をプロッ
トしたものを図 4.13 に示す．ここでピッチ方向位置 l における微小面積 A∆ は，溝直下に存在する翼端のキ
ャンバー線に平行となるように設定した．記号と検査面の定義の詳細は各図の上部に示した．図より，溝下
面から溝内へ流入する流量が最も多いのはいずれの溝条件においても翼端部であることがわかる．翼端の正
圧面側では急峻な圧力勾配によって溝下面を通過する流量 Amr ∆& に急峻なピークが立つが，翼負圧面側から
流出する際にはそのようなピークは立たず，長いピッチ距離をかけて緩やかに流れが流出する．例外と言え
るのは翼端前縁直上に位置する config000 の条件である．急激な流れの膨張と翼端漏れ渦の巻き上がりが生
じる翼端前縁部に位置する config000 では，多くの溝内部の流れが流路側へと吸い出され，翼端漏れ渦の一
部を形成する．このとき負圧面側における Amr ∆& のピーク値は正圧面側の正のピークに絶対値で匹敵する．
他の溝位置において確認されない以上のような config000 の特徴が，失速マージンの悪化を引き起こす．負
圧面における流れの流出と失速マージンの関係は後の節で詳述する． 
Config000 以外に着目すると，config010 と config020 の翼端正圧面付近において，溝に流入する流量の大
きさが顕著である．Config010 では，溝直下の翼端における高い翼面間圧力差に起因して，多くの流れが溝
内に流入するため，正圧面付近以外のほとんどの領域は溝から流路への流れの排出に当てられている．
Config020 では，70%ピッチ付近から翼端部にかけて流れが二段階に分けて溝内へと流入する点が特徴的で
ある．これは翼端漏れ流れのブロッケージ効果（図 4.11 領域(B)）と翼端における翼面間圧力差（図 4.11 領
域(C)）との 2 つの効果によって流路側の流れが溝内部へと流入するためである．同様の傾向は config030 に
おいても確認出来る．溝の位置が下流に移動するに従って，溝内部と流路との間の流れの交換は大幅に減少
する．流れの出入りが行われるのは翼端部に限定され，そこでの Amr ∆& のピーク値も confg010 や config020
などと比較すると 3 分の 1 程度にまで低下する．それぞれの溝位置における Amr ∆& のピーク値は概ね溝設置
位置における翼端負荷と対応関係にある．浅溝と深溝それぞれの Amr ∆& のピーク値と smooth wall 条件にお
ける 99%翼高さ断面の翼面間圧力差を作動点 Aと作動点 Cについて比較したものを図 4.14に示す．図より，
config000 などの一部を除いて， Amr ∆& ピーク値の立ち上がり位置や全体的な傾向が，翼面間圧力差と対応
していることがわかる． 
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Figure 4.13 Pitch-wise distribution of radial mass flux at the bottom surface of the groove (1/4) 
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Figure 4.13 Pitch-wise distribution of radial mass flux at the bottom surface of the groove (2/4) 
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Figure 4.13 Pitch-wise distribution of radial mass flux at the bottom surface of the groove (3/4) 
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Figure 4.13 Pitch-wise distribution of radial mass flux at the bottom surface of the groove (4/4) 
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(a) Operating point A (b) Operating point C 
Figure 4.14 Correlation between blade tip pressure difference and  
maximum value of radial mass flux at the bottom surface of the groove 
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4.5.3 有効翼端漏れ面積 
前節では，トリートメント溝の下面では活発な流れの流入出が行われており，その出入りの様子は溝直下
に存在する流れ構造の影響を受けることが示された．しかし一方で，最も流れの流入出が活発となるのはい
ずれの溝位置，溝深さの条件においても翼端部であり，その流入量は溝位置における翼端負荷の大きさに対
応して決まることが明らかとなった．前章で述べたように，NASA Rotor 37 において失速を引き起こすのは
翼端漏れ渦と翼端漏れ流れという，いずれも翼端部に起因する流れ現象であった．そこで本節では周方向溝
型ケーシングトリートメントが翼端部の流れに及ぼす影響を計る尺度を新しく導入し，考察を行う． 
Grooved wall条件で溝を施した位置における翼端間隙は smooth wall条件におけるそれと比べると溝の分
だけ広くなる．しかし，翼端部で溝内部へと流れ込む流量が例えば config020D と config090D とで 3 倍ほど
異なることに表されるように（図 4.14(b)），溝直下を通過する際に翼端漏れ流れが実質的に経験することに
なる翼端間隙の大きさがいずれの溝位置においても全く同様であるとは考えにくい．そこで以下では有効翼
端漏れ面積 effA を導入することで，溝を施した位置における実質的な翼端間隙の大きさを評価する． 
流れ場の周方向の周期性から溝下面全体を通過する流量の合計は常に零となる．そこでトリートメント溝
の下面に伸縮自在の仮想的な膜が存在するような状況を想定する．この膜により溝内部の流れと流路の流れ
とは仕切られており，混ざり合うことがない．溝下面のある位置では溝から流路側へ流れが流出しようとし，
またある位置では流路から溝へと流れが流入しようとするため，この膜は場所によって流路側へせり出した
り溝内へ入り込んだりする．ここで図 4.15 に示すような断面を定め，膜によって仕切られた溝内の流れが占
める面積を occuA ，流路側の流れが占める面積を有効翼端漏れ面積 effA と定めると， effA は溝直下を流れる翼
端漏れ流れが通過する際の実質的な面積と見なすことができる．以下， effA の算出方法を述べる． 
 
図 4.15 に示すように，周方向位置θ における溝の子午断面を通過する流量を θm& とする．溝下面における
流れの出入りに応じて θm& は随時変化するが，平均して溝内に存在する流量 occum& を想定し，それが式(4.4)に
より与えられるものとする． 
n
dm
m
n
occu pi
θ
pi
θ
2
2
0∫
=
&
&  (4.4) 
ここで n は動翼枚数である．本研究では，溝下面での流れの出入りがほとんど起きない釣り合い条件におい
て溝内部を流れる流量が occum& であると見なし，この occum& が翼端部で占有する面積として occuA を定義した．
occum& から occuA を見積もるにあたっては，溝内の流れの温度が主流による粘性仕事と溝壁面における散逸の
影響で主流よりも高いことを利用した．図 4.15 の検査断面により切断される溝後視の格子要素が N 個あると
して，そのうち i 番目の格子要素の断面積ベクトルを nAi
r
⋅ ，代表値から算出される質量流束を ( )inu rr ⋅ρ とする．
各格子要素の ( )inu rr ⋅ρ を格子要素の代表する温度が高い順に並べ替えた配列 ( ) jnu rr ⋅ρ を積算し，式(4.5)の条件
を満たすような J を用いて式(4.6)により occuA を算出した． 
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以上の手順により計算された，浅溝と深溝条件における有効翼端漏れ面積 effA と smooth wall 条件におけ
る 99%翼高さ断面の翼面間圧力差を作動点 A と作動点 C について比較したものを図 4.16 に示す．図より effA
は全体的に溝が深いほど大きく，また前節の Amr ∆& のピーク値と同様，溝設置位置における翼端負荷と概ね
対応関係にあることがわかる．これは溝内部への流入の大部分が翼端部で行われることから，ある意味では
当然と言える．しかし，config020D や config030D の特に作動点 C における effA に着目すると，明らかに他
の effA の傾向から外れて値が大きいことが分かる．前節の図 4.13 において，翼端正圧面付近で二段階に分け
て溝への流入が起きるのが config020（図 4.13(c-1)&(c-2)）と config030（図 4.13(d-1)&(d-2)）の特徴であり，
これが翼端漏れ流れのブロッケージ効果と翼端における翼面間圧力差との 2 つの効果によって流路側の流れ
が溝内部へと流入するためであることは既に述べた．Config020 と config030 では溝位置における翼端負荷
も Amr ∆& のピーク値もいずれも config010 などと比べて小さい．それにも関わらず effA については config020
と config030 が config010 を大幅に上回るという結果が得られたのは，翼端近傍以外での流れの流入量が
config020 と config030 では多いためであると推測される．図 4.14 と図 4.16 の間に見られる以上のような違
いは，翼端部における局所的な流量を表す Amr ∆& と，溝下面を通過する流量全ての寄与を表す effA という 2
つの評価の違いを端的に示すものである． 
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Figure 4.15 Schematic of coordinate system and definition of control surface 
for calculating effective leakage flow area 
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(a) Operating point A (b) Operating point C 
Figure 4.16 Correlation between blade tip pressure difference and effective leakage flow area 
第４章 周方向溝型ケーシングトリートメントが NASA Rotor 37 に及ぼす影響 
 - 97 / 150 - 
4.5.4 翼端負荷の変化と溝近傍の流れ構造 
ここまでに述べた溝近傍の流れの変化にはいずれも翼端負荷が大きい役割を果たしていたが，溝による変
化によって翼端負荷もまた影響を受け，変化する．浅溝条件と深溝条件の 99%翼高さ断面における翼面上圧
力分布を smooth wall 条件と作動点 A 及び作動点 B について比較したものを図 4.17 に示す．なお，図中灰
色により強調した箇所は解析において溝が存在する位置を表す．図から，いずれの溝条件においても共通し
た変化が確認できる．まず正圧面の圧力分布に着目すると，溝の前端部付近では圧力が低下し，後端部にお
いては逆に圧力が上昇する．これらの変化の大きさは溝の位置によって異なるものの，前節までの有効翼端
漏れ面積などの議論と同様，翼端負荷が大きい箇所ほど明確な変化を示しているように思われる．また，圧
力の変化は溝の上流と下流にそれぞれ 5% xc ほど広がっており，トリートメント溝による圧力分布への影響
は比較的広い領域にまたがることがわかる．続いて負圧面の圧力分布に着目すると，正圧面とは逆に，溝前
端部で圧力が上昇し，後端部で圧力が低下する．これらの変化もまた翼端負荷が大きい箇所ほどはっきりと
確認できるが，全体的に変化の割合は正圧面に比べて小さく，ほとんど変化が捉えられないような溝条件も
存在する．以上の圧力分布の変化によって，grooved wall 条件では smooth wall 条件に比べて溝前端部では
翼負荷が低下し，溝後端部では翼負荷が増大する．溝前端部の翼負荷の低下は，溝によって局所的な翼端間
隙が拡大したことによる効果であると解釈できる．一方溝後端部の翼負荷の上昇のうち負圧面の圧力低下に
ついては，溝直下から生じる翼端漏れ流れによる影響であると考えられる．詳細は後述するが，溝直下から
発生する翼端漏れ流れは，拡大した有効翼端漏れ面積と低下した翼面間圧力差の影響によって，smooth wall
条件と比べて非常に小さい運動量をもって流路へと流れ出す．これによって図 3.38 で説明されるような，翼
端から生じる渦層は一部が欠落する形となり，溝位置の下流から再度生じる渦層が再度翼端漏れ渦に似た流
れを形成する．このような 2 つ目の翼端漏れ渦が翼負圧面に沿って流れる際に，翼面上の圧力が低下するも
のと推測される．翼端漏れ渦が翼に沿って流れることで負圧面の圧力が低下するといった現象は翼端間隙を
極端に大きくした圧縮機で確認されており
[84, 85]
，類似した現象であると推測される．これに対し，圧力面の
圧力上昇は局所的な翼端間隙の拡大などでは説明が付かず，ケーシングトリートメントを施した際に特有の
現象であると思われる．そこで，溝近傍の翼端における流れの様子を以下で概説する． 
翼端部で溝の下面を出入りする流れの概念図を図 4.18(a)に示す．圧力の正圧面側では流路から溝内へ流れ
が流入し，圧力の低い負圧面側では溝内から流路へ流れが流出する．既に述べたように，溝に流入する流れ
は常に溝の後端部を通過して溝内へと流入し（図 4.18(a)，赤矢印），逆に流出する流れは溝の前端部を通過
する（図 4.18(a)，青矢印）．ここで，正圧面側から溝内に流入した流れは必ずしもすぐに負圧面側から流出
するわけではなく，その大部分はしばらく溝内に留まり周方向に流されていく．同様に，負圧面側で流出す
る流れの大部分も元々溝内に存在していた流れからなる．従って翼端近傍では溝内の流れの入れ替えが行わ
れている． 
続いて，溝下面を出入りすることなく翼端漏れ流れを形成する流れの様子を図 4.18(b)に示す．溝直下を流
れる翼端漏れ流れ（図 4.18(b)，水色矢印）は，溝の影響によって局所的な翼端負荷が軽減され，かつ有効翼
端漏れ面積 effA が本来の翼端間隙の面積 clrA に比べて大きい値をとることにより，smooth wall 条件時に比べ
て運動量が低下する．低い運動量を有するこのような翼端漏れ流れは溝とほぼ平行に流されていくが，一方
そのすぐ下流で生じる漏れ流れ（図 4.18(b)，緑矢印）は smooth wall 条件時と変わらない高さの翼端間隙を
通過するため，溝直下を流れる翼端漏れ流れに比べて翼となす角度が大きい．結果，これら 2 種類の翼端漏
れ流れは翼端間隙内で干渉する． 
翼面上圧力分布において，溝後端部の正圧面において圧力が上昇する様子が見られるのは，以上の理由に
より翼端間隙内で流れが干渉することによる影響であると推測される．このような流れの干渉は，溝後端部
の翼端間隙を通過する流量を増やすことにもなり，高い圧力差によって駆動される流量の多い翼端漏れ流れ
は前述した 2 つ目の翼端漏れ渦を駆動する原動力となる． 
なお，以上で述べた翼面上圧力分布の変化とは別に，config020 と config030 の作動点 C では，溝の位置
とはまったく関係のない 0%~20% xc の範囲で smooth wall条件に比べて正圧面の圧力が上昇する傾向にある．
この変化は失速直前の作動点で翼端正圧面に接近するブロッケージ領域が溝の効果によってその影響力を弱
めたことを示すものである．  
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(a-1) Config000, Operating point A (a-2) Config000, Operating point C 
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(b-1) Config010, Operating point A (b-2) Config010, Operating point C 
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(c-1) Config020, Operating point A (c-2) Config020, Operating point C 
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(d-1) Config030, Operating point A (d-2) Config030, Operating point C 
Figure 4.17 Comparison of blade surface pressure distribution at 99% blade height surface 
among smooth wall condition and grooved wall conditions (1/3) 
第４章 周方向溝型ケーシングトリートメントが NASA Rotor 37 に及ぼす影響 
 - 99 / 150 - 
 
Groove
0 0.5 1
0.5
1
1.5
2
Axial position x/cx
 P
/ 
P
re
f
 
Groove
0 0.5 1
0.5
1
1.5
2
: Smooth wall
: Shallow groove
: Deep groove
Axial position x/cx
 P
/ 
P
re
f
 
(e-1) Config040, Operating point A (e-2) Config040, Operating point C 
Groove
0 0.5 1
0.5
1
1.5
2
Axial position x/cx
 P
/ 
P
re
f
 
Groove
0 0.5 1
0.5
1
1.5
2
: Smooth wall
: Shallow groove
: Deep groove
Axial position x/cx
 P
/ 
P
re
f
 
(f-1) Config050, Operating point A (f-2) Config050, Operating point C 
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(g-1) Config060, Operating point A (g-2) Config060, Operating point C 
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(h-1) Config070, Operating point A (h-2) Config070, Operating point C 
Figure 4.17 Comparison of blade surface pressure distribution at 99% blade height surface 
among smooth wall condition and grooved wall conditions (2/3) 
第４章 周方向溝型ケーシングトリートメントが NASA Rotor 37 に及ぼす影響 
 - 100 / 150 - 
 
Groove
0 0.5 1
0.5
1
1.5
2
Axial position x/cx
 P
/ 
P
re
f
 
Groove
0 0.5 1
0.5
1
1.5
2
: Smooth wall
: Shallow groove
: Deep groove
Axial position x/cx
 P
/ 
P
re
f
 
(i-1) Config080, Operating point A (i-2) Config080, Operating point C 
Groove
0 0.5 1
0.5
1
1.5
2
Axial position x/cx
 P
/ 
P
re
f
 
Groove
0 0.5 1
0.5
1
1.5
2
: Smooth wall
: Shallow groove
: Deep groove
Axial position x/cx
 P
/ 
P
re
f
 
(j-1) Config090, Operating point A (j-2) Config090, Operating point C 
Figure 4.17 Comparison of blade surface pressure distribution at 99% blade height surface 
among smooth wall condition and grooved wall conditions (3/3) 
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(a) Flow in and out of the groove (b) Flow below the groove 
Figure 4.18 Schematic of flow structure at the blade tip in the region near the casing groove 
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4.5.5 壁面近傍流れ場の変化 
ここまでの議論では，ケーシングトリートメントが翼端近傍の流れ場にもたらす変化として，有効翼端漏
れ面積の拡大と翼端負荷の低減を挙げた．これら 2 つの変化は基本的には溝が施された位置における翼端負
荷が高いほど顕著であった．しかし，例えば図 4.6 の失速マージン改善率と図 4.16 の有効翼端漏れ面積の変
化を比較すると，必ずしも有効翼端漏れ面積の変化が大きい溝条件で高い失速抑制効果が得られるわけでは
ないことがわかる．このことは失速を引き起こす要因に対して有効に作用し得る位置に溝が存在することが
失速の抑制を図るうえで重要であることを示唆する．そこで本節では溝によってもたらされる翼端近傍の変
化が，翼端漏れ渦や渦崩壊など NASA Rotor 37 の失速を引き起こす流れに対してどのように作用するかを観
察し，起きている変化と失速マージン改善率との対応関係を議論する． 
 
翼端漏れ流れの流線と運動量密度分布 
作動点 C における翼端漏れ流れの流線，相対マッハ数分布，翼端漏れ流れの運動量密度及び漏れ流れの流
れ角を smooth wall 条件と grooved wall 条件とで比較したものを図 4.19～図 4.28 に示す．図中(a)は smooth 
wall 条件における翼端漏れ流れの流線と相対マッハ数分布，図中(b)は翼端漏れ流れの運動量密度Ψ とその軸
方向成分 xΨ 及び翼端漏れ流れの流れ角ϕ の分布，図中(c)と(d)はそれぞれ浅溝条件と深溝条件における翼端
漏れ流れの流線と相対マッハ数分布を表す．なお流線は翼端間隙高さ 25%位置に発生点を配置することで作
成し，無次元ヘリシティで色付けした．相対マッハ数のコンターは 96%スパン高さ断面における分布を表す．
翼端漏れ流れの運動量密度Ψ とその軸方向成分 xΨ 及び翼端漏れ流れの流れ角ϕ は第 3章 3.5.5節で示した定
義に従って算出した． 
Smooth wall 条件の流線を再度確認すると，翼端漏れ流れの流れ角は翼端前縁からミッドコード付近まで
の範囲で概ね一定であることがわかる．漏れ流れの流線が翼面となす角は 60 度前後（軸方向となす角は 110
度前後）であり，翼から離れていく過程で翼端漏れ渦に合流する．ここで，翼端前縁で形成されてから衝撃
波を通過し渦崩壊を引き起こすまでの間に翼端漏れ渦の形成に寄与するのは翼端の前縁から 30%コード長位
置付近までの範囲から生じる漏れ流れである． 
Grooved wall 条件では，溝直下で生じた翼端漏れ流れは周囲の漏れ流れよりも小さい流れ角で下流へ流れ
ていく．これは溝位置における翼面間圧力差の低下と，溝による有効翼端漏れ面積の拡大によって翼端漏れ
流れの運動量が局所的に低減されるためである．いずれの溝条件においても，溝直下でΨ が減少している様
子が図中(b)から読み取れる．このとき浅溝条件と深溝条件とを比較すると全体的に深溝条件のほうが溝直下
におけるΨ の減少量が大きい．このことは浅溝条件よりも深溝条件のほうが有効翼端漏れ面積が大きくなる
（図 4.16）ことを反映していると推測される．また config000 の溝を除く全ての溝条件において溝直下にお
ける漏れ流れの流れ角は 90 度（すなわち 0=xΨ ）となっている．以上のような全体を通して共通した傾向
を除けば，翼端漏れ流れの運動量密度と流れ角の変化の度合いや，翼端漏れ流れの変化が翼端漏れ渦を始め
とする壁面近傍の流れ場に及ぼす影響は溝位置によって異なる． 
まず config000 の条件では，溝直下から生じた翼端漏れ流れは smooth wall 条件時と同様，翼端漏れ渦を
形成する．しかし溝によって前縁における翼端負荷が低下するため，翼端漏れ渦の発生点は翼端前縁ではな
く，やや下流の位置へ移動する．また発生点だけでなく，翼端漏れ渦の翼負圧面からの立ち上がりも遅れる
が，この傾向は特に溝直下の翼端漏れ流れの運動量密度の低下が大きい深溝条件において顕著である． 
続いて config010，020，030 の条件では溝の直下における翼端漏れ流れの運動量が低減され，その進行方
向が変化する結果，翼端漏れ渦を形成する渦層が分断される．溝直下から生じる翼端漏れ流れは 2 つ目の翼
端漏れ渦を形成し，溝位置よりも下流から生じる翼端漏れ流れは 1 つ目の翼端漏れ渦ではなく，この 2 つ目
の翼端漏れ渦に合流する．このようにして翼端漏れ渦が分断されたことによって生じる空間は，翼端漏れ渦
よりも低いスパン高さを通過し，翼端漏れ渦に巻き取られるようにして空いた空間へと流れ込む流路流れに
よってその大部分が補填される．Config020D 条件におけるこのような流れの軸方向運動量密度 xΨ の分布及
び流線を図 4.29 に示す．ここで図 4.29(a)と(b)はそれぞれ smooth wall 条件と config020D 条件における壁
面近傍の流れの軸方向運動量密度 xΨ の分布を，図 4.29(c)は smooth wall条件と config020D条件における xΨ
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の差分 x∆Ψ （式(4.7)）の分布を，図 4.29(d)は翼端漏れ流れと，翼端漏れ渦に巻き取られた流路流れをそれ
ぞれ無次元ヘリシティで色付けした流線と黒い流線で示している． 
( ) ( )SWxGWxx ΨΨ∆Ψ −=  (4.7) 
翼端漏れ渦が分断されたことによって生じた空間を補填する流路流れは，翼面間圧力差によって駆動される
翼端漏れ流れとは異なり，軸方向に対向する速度成分をほとんど持たない．図 4.30(c)より，config020D 条
件における壁面近傍流れの軸方向運動量密度 xΨ は，翼端漏れ渦が分断された位置で smooth wall 条件に比べ
て増大していることが分かる．これはすなわち，溝を施したことによって翼端漏れ渦を構成する壁面近傍流
れの，主流に対向する速度成分が一部減少したことを意味する．ここで図 4.20~図 4.22 に戻り，翼端漏れ渦
の流線と翼端漏れ渦の挙動に着目する．トリートメント溝の影響によって生じた 2 つ目の翼端漏れ渦は，1
つ目の翼端漏れ渦よりも大きい流れ角で下流へと流れていき，その過程で 1 つ目の翼端漏れ渦に合流する．
ここで config010，020 条件において 1 つ目の翼端漏れ渦が衝撃波を通過するのは 2 つ目の翼端漏れ渦が合流
した後であり，1 つになった翼端漏れ渦は smooth wall 条件と同様衝撃波との干渉によって渦崩壊を引き起
こす．一方 config030 条件において 2 つ目の翼端漏れ渦が 1 つ目の翼端漏れ渦に合流するのは 1 つ目の翼端
漏れ渦が衝撃波を通過した後であり，そのため 2 つの翼端漏れ渦は別々に衝撃波と干渉する．Config030 よ
りも溝の位置が下流の条件に着目すると，溝直下から生じた翼端漏れ流れは上記の条件などと比べるとそれ
ほど明確な渦構造を形成しない．図 4.23~図 4.28 から，翼端漏れ渦や翼端漏れ渦と衝撃波との干渉にも基本
的に影響を及ぼさず，溝位置よりも下流で生じた翼端漏れ流れと共にまとまって下流へと流されていく． 
続いて相対マッハ数分布に注目すると，config000 の条件では翼端漏れ渦と衝撃波の干渉位置の下流に形成
される低速領域の中心速度が他の条件に比べて低く，かつ低速領域が smooth wall 条件時に比べてピッチ方
向に広く拡大していることがわかる．これに対して，config010~config030 の条件では渦崩壊による低速領域
は全体的に他の条件に比べてやや小さい．翼端漏れ流れの変化によって衝撃波の上流で翼端漏れ渦が分断さ
れたことで，衝撃波と翼端漏れ渦の干渉が弱まっていると推測される．Config030 では 2 つに分断された翼
端漏れ渦がそれぞれ衝撃波と干渉することによって 2 つの低速領域が形成されている．一方，config030 よ
りも溝の位置が下流の条件では溝による翼端漏れ流れの変化が翼端漏れ渦の挙動などに作用しないため，渦
崩壊によって形成される低速領域にも特に大きな変化は認められない． 
以上の条件のうち config000～config020 条件の溝によって運動量が低減されるのは，いずれも smooth 
wall 条件において翼端漏れ渦の一部を構成していた翼端漏れ流れである．前章で述べたとおり，翼端漏れ流
れと主流との界面の位置，ひいては翼端漏れ渦の軌跡は主流と翼端漏れ流れとの運動量のバランスによって
決まると考えられる．Config000D～config030D 条件の作動点 C における翼端漏れ渦の中心の軌跡を図 4.30
に示す．ここで config010D などのように翼端漏れ渦が途中で分断されるような条件に対しては，1 つ目の翼
端漏れ渦の中心をプロットし，smooth wall 条件における軌跡と比較した．Config000D では翼端漏れ渦の巻
き上がりが遅れる結果，翼端漏れ渦が smooth wall 条件時に比べて翼負圧面に近い位置を通過することが図
からも確認できる．前章の図 3.43 で示したように，Rotor 37 において翼端漏れ渦が通過する経路は作動負荷
によってほとんど変化しないため，ここに示した config000D による変化はかなり大きい変化であると言える．
続いて config010D と config020D 条件では，それぞれの条件に対応する色の矢印で図中に示した位置を境に
翼端漏れ渦の軌跡が曲げられる．これは翼端漏れ渦の一部を構成する翼端漏れ流れの進行方向が変えられ，
翼端漏れ渦が分断されたことによる影響である．図 4.29(c)について上述したように，分断された翼端漏れ渦
によって生じた空間を補填する流路流れは主流に対向する運動量密度成分が小さく，そのため smooth wall
条件に比べて翼端漏れ渦の通過する経路が流路下流側，すなわち翼背側の方向へと主流によって押し込まれ
たものと推測される．以上のような翼端漏れ渦の軌跡の変化は，翼端漏れ渦が衝撃波と干渉する位置も変化
させる．翼端漏れ渦が翼背側に近い位置を通過するように変化する結果，config000D~ config020D では渦崩
壊によって生じる低速領域が隣接翼から離れ，翼背側に近づく効果が認められた．これに対し，config030D
では翼端漏れ渦の軌跡に特に変化は見られない．これは config030D によって運動量が低減される翼端漏れ渦
は元々翼端漏れ渦の形成に寄与しない翼端漏れ流れであるためである． 
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Figure 4.19 Comparison of leakage flow streamlines, relative Mach number distribution at 96% span height 
and leakage flow momentum density among smooth wall condition and grooved wall conditions (Config000) 
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(c) Shallow groove (Config010S) (d) Deep groove (Config010D) 
Figure 4.20 Comparison of leakage flow streamlines, relative Mach number distribution at 96% span height 
and leakage flow momentum density among smooth wall condition and grooved wall conditions (Config010) 
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(c) Shallow groove (Config020S) (d) Deep groove (Config020D) 
Figure 4.21 Comparison of leakage flow streamlines, relative Mach number distribution at 96% span height 
and leakage flow momentum density among smooth wall condition and grooved wall conditions (Config020) 
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(c) Shallow groove (Config030S) (d) Deep groove (Config030D) 
Figure 4.22 Comparison of leakage flow streamlines, relative Mach number distribution at 96% span height 
and leakage flow momentum density among smooth wall condition and grooved wall conditions (Config030) 
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(c) Shallow groove (Config040S) (d) Deep groove (Config040D) 
Figure 4.23 Comparison of leakage flow streamlines, relative Mach number distribution at 96% span height 
and leakage flow momentum density among smooth wall condition and grooved wall conditions (Config040) 
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(a) Smooth wall (b) Leakage flow momentum density and flow angle 
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(c) Shallow groove (Config050S) (d) Deep groove (Config050D) 
Figure 4.24 Comparison of leakage flow streamlines, relative Mach number distribution at 96% span height 
and leakage flow momentum density among smooth wall condition and grooved wall conditions (Config050) 
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(a) Smooth wall (b) Leakage flow momentum density and flow angle 
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(c) Shallow groove (Config060S) (d) Deep groove (Config060D) 
Figure 4.25 Comparison of leakage flow streamlines, relative Mach number distribution at 96% span height 
and leakage flow momentum density among smooth wall condition and grooved wall conditions (Config060) 
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(a) Smooth wall (b) Leakage flow momentum density and flow angle 
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(c) Shallow groove (Config070S) (d) Deep groove (Config070D) 
Figure 4.26 Comparison of leakage flow streamlines, relative Mach number distribution at 96% span height 
and leakage flow momentum density among smooth wall condition and grooved wall conditions (Config070) 
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(a) Smooth wall (b) Leakage flow momentum density and flow angle 
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(c) Shallow groove (Config080S) (d) Deep groove (Config080D) 
Figure 4.27 Comparison of leakage flow streamlines, relative Mach number distribution at 96% span height 
and leakage flow momentum density among smooth wall condition and grooved wall conditions (Config080) 
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(a) Smooth wall (b) Leakage flow momentum density and flow angle 
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(c) Shallow groove (Config090S) (d) Deep groove (Config090D) 
Figure 4.28 Comparison of leakage flow streamlines, relative Mach number distribution at 96% span height 
and leakage flow momentum density among smooth wall condition and grooved wall conditions (Config090) 
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Figure 4.29 Comparison of leakage flow momentum density distribution at 99.75% span height between 
smooth wall condition and config020D condition, and streamlines of tip leakage flow at config020D condition 
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Figure 4.30 Comparison of the trajectory of tip leakage vortex among smooth wall condition and 
grooved wall conditions (Operating point C) 
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渦崩壊領域と衝撃波 
以上により翼端ミッドコードよりも下流に施した溝は有効翼端漏れ面積などの観点からも翼端近傍の流れ
場の変化の観点からも Rotor 37 に対してさほど大きい影響力を発揮しないことがわかった．そこで以下では
翼端近傍の流れ場に対してある程度大きな変化をもたらす config000～config040条件の特に深溝条件に着目
し，ケーシングトリートメントを施すことによる翼端近傍の圧力分布の変化について議論と考察を行う． 
Smooth wall 条件の 96%スパン高さ断面の圧力分布を図 4.31(a)に，config000D~config040D の 96%スパ
ン高さ断面の無次元圧力差分 P∆ の分布を図 4.31(b)~図 4.31(f)に，それぞれ作動点 C について示す．無次元
圧力差分 P∆ は以下の式(4.8)により定義した．すなわち図 4.31(b)~(f)はケーシングトリートメントによる圧
力の変化量を示しており，図中赤で示された箇所は圧力が上昇した箇所を，図中青で示された箇所は逆に圧
力が低下した箇所を表している． 
221 u
PP
P SWCT
ρ
∆ −=  (4.8) 
まず図 4.31(a)の config000D 条件では，図中“A”で示した箇所における圧力低下と図中“B”で示した箇
所における圧力上昇，“C”で示した箇所における圧力低下が特徴的である．まず“A”の圧力低下は翼端漏
れ渦の位置が移動したことを表している．溝の影響によって翼端漏れ渦の巻き上がりが遅れる結果，翼端漏
れ渦の位置が全体的に翼負圧面に向かって移動していることが圧力分布からも見てとれる．続いて“B”の
圧力上昇は衝撃波の位置が上流へと前進したことを表す．この衝撃波の移動は比較的翼端に近い領域に限定
された局所的な変化である．Config000D~config040D の作動点 C における翼負圧面上の無次元圧力差分 P∆
の分布を図 4.32 に示す．Config000D において，衝撃波が前進し圧力が上昇するのは 80%スパン高さ以上の
領域に限定されることが図から確認できる．この衝撃波の前進をもたらすのは，smooth wall 条件時に比べ
て大きく発達した渦崩壊領域である（図 4.20）．Smooth wall 条件と config000D 条件の作動点 C における渦
中心の静圧と渦の進行方向の動圧をプロットしたものを図 4.33 に示す．図から config000D では渦中心にお
ける静圧と動圧がいずれも smooth wall 条件に比べて低下しており，激しい渦‐衝撃波干渉が起こりやすい
条件になっていることが分かる．作動点 C における config000D と smooth wall 条件の間の静圧と動圧の差
は，smooth wall 条件における作動点 B と作動点 C の間の差に匹敵するほど大きい．溝下面を通過する流量
に関する 4.5.2 節の考察で述べたように，config000 条件では溝直下の翼端部において急激な流れの膨張と翼
端漏れ渦の巻き上がりが生じている．そのため config000 条件では翼端負圧面で多くの溝内部の流れが急速
に流路側へ吸い出されており，これは他の溝条件では確認できない特徴であるとした（図 4.13）．図 4.33 か
ら確認できる渦中心の静圧と動圧の低下は，溝下面を通過して流路へと流れ出した流れが翼端漏れ渦を構成
する流れに加わったことで，翼端漏れ渦の旋回が強化されたことを示していると推測される．図 4.31(b)の“C”
で示す圧力が低下した領域は，翼端漏れ渦における上記の変化によって smooth wall 条件に比べてより激し
い渦－衝撃波干渉が発生し，その結果低速領域が拡大したことを表している．衝撃波下流における低速領域
の拡大が有効流路面積の縮小を招き，衝撃波を上流へと押し出している． 
続いて図 4.31(c)～図 4.31(e)の config010D～config030D に着目する．こちらでは config000D とは逆の変
化が生じている．図 4.31(b)の config000D における“C”の位置に相当する“D”の位置で圧力が上昇し，
config000D とは逆に衝撃波の位置が下流へと後退している（“E”）．図 4.32 の翼面上の無次元圧力差分の分
布から，衝撃波の移動は config000D の時と同様翼端近傍に限定されていることが確認でき，従って衝撃波の
後退は衝撃波下流の低速領域が縮小することによってもたらされたと推測される．翼端漏れ渦が 2 つに分断
されることによって渦崩壊によって形成される低速領域が縮小している可能性があることは図4.20～図4.22
を対象とした議論で既に述べたとおりであり，ここに示した衝撃波の移動はその推測を裏付けるものである． 
以上の溝条件における変化とは対照的に，config040D では衝撃波の僅かな前進を除いてそれほど顕著な圧
力場の変化が認められない．衝撃波以外に圧力場に明確な変化が見られないことから，衝撃波の移動につい
ても比較する作動点間の僅かな違いによるものであると推測される． 
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(a) refPP  (Smooth wall) (b) P∆  (Config000D) 
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(c) P∆  (Config010D) (d) P∆  (Config020D) 
Figure 4.31 Comparison of pressure distribution at 96% span height surface among smooth wall condition 
and grooved wall conditions (Operating point C) (1/2) 
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(e) P∆  (Config030D) (f) P∆  (Config040D) 
Figure 4.31 Comparison of pressure distribution at 96% span height surface among smooth wall condition 
and grooved wall conditions (Operating point C) (2/2) 
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(a) refPP (Smooth wall) (b) P∆  (Config000D) (c) P∆  (Config010D) 
Figure 4.32 Comparison of pressure distribution at the suction side of the blade surface among smooth wall 
condition and grooved wall conditions (Operating point C) (1/2) 
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(d) P∆  (Config020D) (e) P∆  (Config030D) (f) P∆  (Config040D) 
Figure 4.32 Comparison of pressure distribution at the suction side of the blade surface among smooth wall 
condition and grooved wall conditions (Operating point C) (2/2) 
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(a) Static pressure (b) Dynamic pressure 
Figure 4.33 Comparison of static and dynamic pressure along the core of the tip leakage vortex among 
smooth wall conditions and grooved wall condition (Config000D) 
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ブロッケージ領域と失速マージンの変化 
Smooth wall 条件における blockage indicator Ω の分布を図 4.34(a)に，config000D~config040D 条件に
おける blockage indicator の変化量∆Ω の分布を図 4.34(b)～図 4.34(f)に，それぞれ作動点 C の 96%スパン
高さ断面について示す．Blockage indicator Ω はブロッケージ領域と非ブロッケージ領域を識別するために
導入した指標であり，2 章で述べた手法に基づいた判定の結果に応じて下式で示す値を有する． 
blockagenon:
blockage:
1
1



−
=Ω  (4.9) 
2
SWGW ΩΩ∆Ω −=  (4.10) 
従って，図 4.34(a)で赤色の領域はブロッケージ領域を，青色の領域は非ブロッケージ領域を現している．ま
た，図 4.34(b)～図 4.34(f)で青色の領域は smooth wall 条件においてブロッケージであったのが grooved wall
条件で非ブロッケージへと変化した領域を，赤色の領域は smooth wall 条件において非ブロッケージであっ
たのが grooved wall 条件でブロッケージへと変化した領域を，緑色の領域はΩ の値が変化しなかった領域を
示している． 
まず図 4.34(b)より，config000Dにおいては翼端近傍のブロッケージ領域は一回り拡大することがわかる．
これは前述したように，翼端漏れ渦の渦崩壊領域が拡大したことに対応する．一方で，Rotor 37 の失速に直
接的に影響すると推測される隣接翼前縁腹側付近のブロッケージ領域（図中破線部）は拡大しておらず，む
しろ僅かに減少している．このような変化が起きる原因は，翼端漏れ渦の軌跡の変化にある．Config000D
条件では翼端漏れ渦の巻き上がりが遅れることによって翼端漏れ渦の軌跡が翼背側に接近し（図 4.29），こ
れによって翼端漏れ渦が衝撃波と干渉する位置もまた隣接翼から離れる．活発な渦崩壊の発生によるブロッ
ケージ領域の拡大が翼端漏れ渦の軌跡の変化によるブロッケージ領域全体の位置の変化によって打ち消され
るために，図 4.34(b)に示すような翼背側付近でのみブロッケージ領域が増大するといった変化が生じる．こ
の変化を模式図により表現したものを図 4.35(a)に示す．Config000D の失速点流量が smooth wall 条件に比
べて僅かに改善するのは，隣接翼前縁付近のブロッケージが減少するためであり，一方で圧力比が低下する
のは渦崩壊領域の拡大によって翼端付近の翼仕事が減少するためであると考えられる． 
続いて図 4.34(c)～図 4.34(e)より，config010D～config030D 条件においては基本的に翼端近傍のブロッケ
ージは縮小することがわかる．これは翼端漏れ渦が分断されたことによって渦崩壊の結果生じる低速領域が
縮小するためである．特に，config010D と config020D において隣接翼前縁腹側付近のブロッケージ領域の
縮小が顕著であり，このことが失速マージンの改善をもたらしたと考えられる．ブロッケージ領域の分布に
このような変化が現れる理由は以下のように解釈される．Config010D と config020D の溝条件では，翼端漏
れ流れの運動量が局所的に低下することによって，翼端漏れ渦が分断されるだけでなく，図 4.29 に示したよ
うに翼端漏れ渦の軌跡が衝撃波と干渉する手前で折れ曲がる．これによって翼端漏れ渦の渦崩壊領域が隣接
翼から引き離される．その結果，隣接翼の翼端腹側における主流の運動量が増大する．このことは図 4.20(b)
と図 4.21(b)の 30%~50% xc の位置におけるΨ の増大に反映されている．低速領域が翼腹側から引き離される
ことによって翼端漏れ流れの運動量が増大し，結果として翼端漏れ流れの流れ角が減少する様子が確認でき
る．高い運動量を有する翼端漏れ流れは翼端間隙を通過する過程で翼面間圧力差によって流れの向きを転向
されにくくなり，smooth wall 時に比べて小さい流れ角で主流へ流れ出す．そのため，漏れ流れの運動量そ
のものは増大しているが，主流に対抗する運動量成分は減少しており，主流に対するブロッケージ効果は低
下する．まとめると，config010D と config020D において失速マージンが改善したのは，渦崩壊による低速
領域が翼腹側から引き離されたことでミッドコード付近から生じる翼端漏れ流れのブロッケージ効果が減少
したためであると考えられる．この変化を模式図により表現したものを図 4.35(b)に示す． 
以上の config010D，config020D 条件に比べて，config030D ではブロッケージ領域の縮小度合いがやや小
さい．これは図 4.29 に示したように，config030D では翼端漏れ渦の軌跡が折れ曲がるといった変化が生じ
ないためである．Config030D によって運動量が低減される翼端漏れ流れは元々翼端漏れ渦の形成に寄与し
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ないものであるため，config030D では翼端漏れ渦の分断による低速領域の縮小は見込めるものの，
config010D や config020D のように低速領域そのものを移動させてしまうといったような効果は期待できな
い．しかし，代わりに config030D は失速を引き起こすミッドコード付近の翼端漏れ流れの運動量を直接低減
する．Config030D における失速マージンの改善は，このような効果によって失速を引き起こすブロッケー
ジの効果が低下したためであると考えられる．以上の変化を模式的に表現したものを図 4.35(c)に示す． 
以上のように，config000D～config030D ではそれぞれの溝が翼端漏れ流れに及ぼす影響によってブロッケ
ージ領域の分布に変化が認められた．これに対して図 4.34(f)の config040D ではブロッケージ領域の分布に
有意な変化は確認できない．これは config040D が翼端漏れ渦の軌跡と，失速を引き起こすミッドコード付近
から生じる翼端漏れ流れのどちらにも適切に作用できないためである．このことを模式図により表現したも
のを図 4.35(d)に示す． 
以上で述べた翼端近傍のブロッケージ領域の変化が翼前縁における流入角に及ぼす影響を示す．
Config000D～config090D 条件の作動点 C に対して，翼前縁から 5% xc 上流の断面における流れ角の分布を
smooth wall 条件における流れ角ϕ からの変化量 ϕ∆ で示したものを図 4.36 に示す．図 4.6 において有意な
失速マージン改善率を示した config010D～config030D の 3 つの溝条件のいずれにおいても，翼端近傍の流
れ角が減少している様子が確認できる．これに対してその他の溝条件における流入角は，増大はしていない
ものの減少もしておらず，ケーシングトリートメント溝が翼端腹側近傍のブロッケージ領域に対して効果的
に作用できていないことが流入角の観点からも確認できる． 
 
 
 
 
 
 
LE
TE
0
Ω
 
TE
1
-1
∆Ω
 
(a) Ω  (Smooth wall) (b) ∆Ω  (Config000D) 
Figure 4.34 Comparison of blockage distribution at 96% span height surface among smooth wall condition 
and grooved wall conditions (Operating point C) (1/2) 
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(c) ∆Ω  (Config010D) (d) ∆Ω  (Config020D) 
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(e) ∆Ω  (Config030D) (f) ∆Ω  (Config040D) 
Figure 4.34 Comparison of blockage distribution at 96% span height surface among smooth wall condition 
and grooved wall conditions (Operating point C) (2/2) 
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(a) Schematic of the flow changes which take place in 
config000 condition 
(b) Schematic of the flow changes which take place in 
config010 & config020 condition 
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(c) Schematic of the flow changes which take place in 
config030 condition 
(d) Schematic of the flow changes which take place in 
config040 condition 
Figure 4.35 Changes in the near tip flow structure caused by applying a casing groove, 
and its relationship with blockage region 
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(a) ϕ  (Smooth wall)  
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(b) ϕ∆  (Config000D) (c) ϕ∆  (Config010D) 
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(d) ϕ∆  (Config020D) (e) ϕ∆  (Config030D) 
Figure 4.36 Comparison of flow angle distribution at the surface 5% xc  upstream of the leading edge 
among smooth wall condition and grooved wall conditions (Operating point C) (1/2) 
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(f) ϕ∆  (Config040D) (g) ϕ∆  (Config050D) 
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(h) ϕ∆  (Config060D) (i) ϕ∆  (Config070D) 
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(j) ϕ∆  (Config080D) (k) ϕ∆  (Config090D) 
Figure 4.36 Comparison of flow angle distribution at the surface 5% xc  upstream of the leading edge 
among smooth wall condition and grooved wall conditions (Operating point C) (2/2) 
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4.5.6 全圧損失係数の変化 
前章の 3.5.2 節において，作動負荷の上昇とともに翼端近傍で全圧損失が卓越する Rotor 37 の傾向は，失
速を引き起こす翼端漏れ流れの挙動と関係があることが示された．本節では全圧損失係数のスパン方向分布
が深さと軸方向設置位置の異なるケーシングトリートメントによってどのように変化するかを観察し，各ケ
ーシングトリートメントが Rotor 37 の全体効率に及ぼす影響について述べる． 
Smooth wall条件における全圧損失係数ω のスパン方向分布と grooved wall条件における全圧損失係数の
変化量 ω∆ のスパン方向分布を作動点 A，B，C について図 4.37～図 4.39 に示す．全圧損失係数ω の計算式
は前章の式(3.4)に従うものとし，ω の増分 ω∆ は以下の式(4.11)により計算した． 
SWGW ωωω∆ −=  (4.11) 
まず図 4.37 の作動点 A に着目する．全体的な傾向として，翼端のミッドコードよりも上流の溝位置では全
圧損失係数の変化が比較的顕著である一方，ミッドコードよりも下流の溝位置では壁面のごく近傍を除いて
ケーシングトリートメントは全圧損失係数に変化を及ぼさないことがわかる．ケーシングトリートメント溝
の下面を介してやり取りされる流量は溝設置位置における翼端負荷に左右される．ミッドコードよりも下流
に溝を配置した条件で壁面近傍の損失が小さいのは，ケーシングトリートメントを出入りする流れによる混
合損失が少ないためである．これに対してミッドコードよりも上流の溝位置では高い翼端負荷に起因して多
くの流れが出入りする．活発に出入りする流れは流路側の流れの構造にまで影響を及ぼし，壁面近傍だけで
なく，60%スパン高さ程度の位置にまでω の分布に変化が現れる．Config000 などの条件で確認できるミッ
ドスパン付近における損失の増減は，ケーシングトリートメントの効果によって翼端漏れ渦と衝撃波との干
渉の強さが変化し，図 4.32 に示したように衝撃波が移動したことによるものであると推測される．なお，全
体的に溝が深い条件ほど損失が増大する傾向にあるが，これは溝が深いほど溝を出入りする流量が増大し，
主流との混合による損失が増すためである． 
作動点 B に移ると，全圧損失係数の変化は作動点 A のときと若干異なった傾向を示す．作動点 A において
は基本的にいずれのスパン高さにおいても損失は増大していたのに対して，作動点 B では 95%スパン高さ位
置を中心として損失が減る傾向が config000～config050 など幾つかの溝条件に共通して確認できる．これは
ケーシングトリートメントによって翼端漏れ渦の分断などの変化が翼端漏れ渦にもたらされた結果，衝撃波
との干渉が弱まったためであると推測される．作動点 A に比べると作動点 B では翼端漏れ渦と衝撃波との干
渉がより激しくなっており，翼端漏れ渦が存在するような 95%スパン高さ位置付近では，ケーシングトリー
トメントによる損失増大よりも干渉が弱められたことによる損失低減が卓越する．ケーシングのごく近傍で
は依然として溝を出入りする流れによる混合損失や溝内部における粘性散逸による影響と思しき損失増大が
確認できる． 
最後に作動点 C に着目すると，config010～config030 条件においては作動点 B で見られたような損失軽減
が更に顕著に翼端付近に現れることが分かる．作動点 C では本格的に翼端漏れ渦の渦崩壊が発生することに
より，翼端近傍の比較的広いスパンにまたがって損失が生じるようになる．Config010～config030 の位置に
施した溝は，前節の図 4.34で示したように渦崩壊による低速領域を縮小させるような働きがあり，85%～95%
スパン高さの範囲における損失低減はこの効果によるものである推測される．一方で config000 では逆に損
失が大幅に増大するが，これはこれまでの議論で述べてきたように，ケーシングトリートメントによって翼
端漏れ渦と衝撃波との干渉が強められた結果である． 
ケーシングトリートメントは本質的には流れの混合や溝内での散逸によって損失を増大させてしまう働き
を有する．しかし一方で，作動点 C の config010～config030 などのように，流路内で卓越した損失源に有効
に作用した場合には逆に損失が減少する場合があることが以上の全圧損失係数の分布から明らかとなった．
特にRotor 37のような遷音速圧縮機においては失速を引き起こす流れと損失をもたらす流れとが同一である
場合が多く，失速の抑制がすなわち損失の低減に働く可能性があることについては幾つかの研究において報
告がなされてきた
[49, 50]
．今回，図 4.4 と図 4.5 の効率特性曲線においてそれといった効率低下が確認されな
かったのは，このような理由によるものである． 
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(a) Smooth wall (b) Config000 (c) Config010 
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(d) Config020 (e) Config030 (f) Config040 (g) Config050 
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(h) Config060 (i) Config070 (j) Config080 (k) Config090 
Figure 4.37 Comparison of span wise distribution of total pressure loss coefficient among 
smooth  wall condition and grooved wall conditions (Operating point A) 
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(a) Smooth wall (b) Config000 (c) Config010 
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(d) Config020 (e) Config030 (f) Config040 (g) Config050 
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(h) Config060 (i) Config070 (j) Config080 (k) Config090 
Figure 4.38 Comparison of span wise distribution of total pressure loss coefficient among 
smooth  wall condition and grooved wall conditions (Operating point B) 
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(h) Config060 (i) Config070 (j) Config080 (k) Config090 
Figure 4.39 Comparison of span wise distribution of total pressure loss coefficient among 
smooth  wall condition and grooved wall conditions (Operating point C) 
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4.6 周方向溝型ケーシングトリートメントを遷音速圧縮機へ適用する際の指針 
第 3 章では遷音速圧縮機 NASA Rotor 37 の流れ場の特性と失速初生のメカニズムについて考察を行い，本
章では単一の周方向溝型ケーシングトリートメントが翼端近傍の流れ場に及ぼす影響を明らかにした．これ
らの結果をもとに，遷音速圧縮機に対して周方向溝型ケーシングトリートメントを適用する際の設計指針に
ついて検討を行う． 
 
4.6.1 ケーシングトリートメントによる流れ場への作用 
周方向溝型ケーシングトリートメントが流れ場，特に翼端漏れ流れに及ぼす影響の大きさは，溝の深さと
ケーシングトリートメントを施す位置における翼端負荷，及び溝直下の流れ場の状況によって決まる．NASA 
Rotor 37 においては，実質的な翼端間隙を本来の大きさの 4 倍程度まで局所的に拡大できる可能性があるこ
とが有効翼端漏れ面積を導入した議論によって示された．失速点近傍の作動点において最も大きい翼端間隙
の拡大効果をもたらしたのは翼端前縁から 40%cx 下流の位置に設置した溝であった．この条件では溝位置に
おける翼端負荷が比較的高いだけでなく，翼端漏れ流れのブロッケージ効果から逃れる流れを翼腹側付近で
有効に取り込めるような条件が整っていた．一方翼端前縁直上のケーシングトリートメントは，流れが溝内
に流入する要因が翼端における圧力差程度しか存在せず，それゆえそれほど大きい翼端間隙拡大効果が得ら
れなかった．ミッドコードよりも下流の位置に施したケーシングトリートメントは，溝位置における翼端負
荷が小さく，かつ溝直下に翼端漏れ渦など流れの不均一をもたらす流れ構造が存在せず溝直下のほとんどが
翼端漏れ流れによって覆われているために，溝と流路との間で活発な流体のやり取りが行われず，翼端間隙
に有意な変化は認められなかった．すなわち，翼端間隙の拡大を追及するのであれば，翼端前縁よりもやや
下流で，衝撃波の足が翼負圧面に入射する位置よりも上流の位置に溝を設置することが望ましい．このとき
溝直下に翼端漏れ流れと主流との界面が存在する場合には，活発な流れの流入が見込める．翼端負荷による
溝への流入と翼端漏れ流れのブロッケージ効果による溝への流入が比較的近い位置で起きる条件で最も大き
い翼端間隙の拡大効果が見込める． 
翼端間隙が拡大することによる流れ場への影響は，基本的には翼端漏れ流れの運動量の低減に集約される．
もし運動量が低減されるのが本来翼端漏れ渦の形成に寄与するはずであった翼端漏れ流れであるならば，溝
の効果によって翼端漏れ渦を分断するか翼端漏れ渦の形成を遅らせることで，衝撃波との干渉の結果形成さ
れる低速領域の影響力を弱めることが可能である．また，もし運動量が低減されるのが本来主流に対して直
接ブロッケージとして作用するはずであった翼端漏れ流れであるならば，そのブロッケージ効果を直接低減
することによって失速を抑制することが可能である．一方，翼端前縁直上に設けた溝は翼端漏れ渦の旋回を
強めてしまう働きがあり，そのため翼端漏れ渦と衝撃波との干渉による損失が smooth wall 条件に比べて大
きくなってしまう．更に，NASA Rotor 37 では確認されなかったが，渦と衝撃波との干渉がより活発となる
ことで失速が早まる可能性もあるため，翼端前縁直上への溝の設置は避けるべきである． 
なお，NASA Rotor 37 は圧縮機前方段を模擬しており，後方段などと比較すると翼端間隙が小さい部類に
属する．翼端間隙の大きさは溝深さと同様，翼端間隙の拡大効果の大小を左右する非常に重要な要素である
と推測される．翼端間隙が大きい条件については，付録において補足的に検討を行った．その結果，翼端間
隙が大きい圧縮機に対し周方向溝型ケーシングトリートメントを施した際には翼端間隙の拡大効果と，それ
による翼端漏れ流れの運動量の低減効果がともに低下することが確認された．翼端間隙の大きい圧縮機に対
してケーシングトリートメントを適用する場合には，一本一本の溝の効果の小ささを溝の本数によって補う
か，より大きく運動量を低減できるデバイス（循環型ケーシングトリートメント
[88]
など）の導入が必要にな
ると考えられる． 
 
4.6.2 圧縮機の失速初生のメカニズムとの関連 
本研究において対象とした NASA Rotor 37 では，翼端漏れ渦の渦崩壊とミッドコード付近の翼端漏れ流れ
のブロッケージ効果によって失速が引き起こされる．そのため，単一の周方向溝であっても有意な失速抑制
効果が得られる条件が存在した．具体的には，翼端漏れ渦の発達を妨げるか，あるいは高いブロッケージ効
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果を有する翼端漏れ流れを弱めることさえ出来れば一定の失速マージン改善率が得られた．もしも NASA 
Rotor 37 に対して複数本の周方向溝を適用するのであれば，翼端前縁のやや下流からミッドコードにかけて
溝を並べることで高い失速抑制効果が得られると予想される．この結論は，遷音速圧縮機に対して 3 本溝の
周方向溝型ケーシングトリートメントを施し，その位置を対象としたパラメトリックスタディを数値解析に
より実施した Huang ら[87]の結論と概ね合致する．Huang らは翼端のミッドコード付近に溝を集中的に配置
することによって最大の失速マージン改善率が得られるとし，その理由を翼端漏れ渦の辿る経路が隣接翼か
ら離れるためと結論付けている．本研究では単一の溝で解析を行ったことにより，同じ“ミッドコード付近”
であっても例えば前縁から 20%cx 下流の位置と 30%cx 下流の位置とでは，失速抑制のメカニズムが異なるこ
とが示された．20%cx 下流の位置の溝は翼端漏れ渦の経路を変化させることによって，30%cx 下流の位置の溝
は翼端漏れ流れのブロッケージ効果を低減することによって，それぞれ失速を抑制する．この両方の効果が
得られるような位置に溝を設置することによって，NASA Rotor 37 のような渦崩壊を伴う tip critical な遷音
速圧縮機の失速マージンを適切に改善することが出来ると推測される．ここで，Rotor 37 で失速を引き起こ
すブロッケージは同時に圧縮機における最大の損失源でもあることから，失速抑制を狙ったブロッケージ領
域の低減が圧縮機効率に対しても良い方向に作用する可能性がある．少なくとも，本研究で取り扱ったよう
な単一溝であれば効率低下はほぼ無視できる範囲内であり，溝の本数を増やした場合でも，その本数に注意
さえすれば効率への悪影響をほとんど受けずに失速を抑制できる可能性が存在する． 
一方，tip critical でない圧縮機に対してはそれほど有意な失速抑制効果が得られないと推測される．周方
向溝型ケーシングトリートメントによる流れ場への影響は翼端近傍に限られており，翼根付近のコーナー剥
離や，ハブティップ比の大きいファンなどにおける翼根前縁剥離などを抑制することは難しいと考えられる．
失速初生のメカニズムが異なる圧縮機に対するケーシングトリートメントの効果についても，付録において
補足的に検討を行った．その結果，周方向溝型ケーシングトリートメントが最も効果を発揮するのは翼端間
隙が小さく圧力比が高い，翼端漏れ渦の渦崩壊など翼端近傍のブロッケージに起因した失速発生メカニズム
を有する圧縮機であることが確認された．従って圧縮機にケーシングトリートメントを適用する際には，対
象とする圧縮機の失速特性を考慮したうえで，それに合わせて適切な溝形状を選択することが重要となる． 
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4.7 本章のまとめ 
ケーシングトリートメントを施した grooved wall 条件の遷音速圧縮機 NASA Rotor 37 を対象とし，20 通
りの溝形状に対して実施した数値解析より以下の結論を得た． 
 
・ 一本の周方向溝型ケーシングトリートメントによってもたらされる失速マージン改善率は，溝の位置や深
さによって大きく異なる． 
 
・ 翼端前縁から 20%軸コード長下流の位置に設置された周方向溝が最も大きい失速抑制効果をもたらした．
また，全体的に溝を深くするほど失速抑制効果が大きくなる傾向が確認された． 
 
・ トリートメント溝の直下では，翼端間隙を広げた際に起きる変化に類似した変化が翼端圧力場に起きた．
これにより局所的に翼端負荷が減少する効果と，実質的な翼端漏れ流れの通過する面積が拡大する効果に
よって，溝直下では翼端漏れ流れの運動量が大幅に低下する．この変化の度合いは溝設置位置における翼
端負荷が大きいほど，また設置する溝が深いほど大きい． 
 
・ ケーシングトリートメントによる失速マージンの改善は，翼端漏れ渦の渦崩壊とジェット様漏れ流れによ
るブロッケージ効果を緩和することでもたらされた可能性が高い．特に config020 位置の溝は翼端漏れ渦
の軌跡を翼負圧面側へと曲げる効果があり，これによりブロッケージ領域が隣接翼前縁腹側から引き離さ
れたことが失速抑制の直接的な要因であると思われる． 
 
・ NASA Rotor 37 のような翼端間隙が小さく圧力比の高い，翼端漏れ渦の渦崩壊を伴うような圧縮機に対
しては，翼端前縁のやや下流からミッドコード付近にかけて溝を施すのが最も効果的である．またその際，
ほぼ効率低下を伴うことなく失速を抑制できる可能性がある． 
 
・ 本研究で取り扱った NASA Rotor371 は周方向溝型ケーシングトリートメントによる効果が得られやすい
形態の失速初生を有していた．翼端間隙が大きい場合や，tip critical な失速初生を有さない場合などには，
それに合わせて適切なケーシングトリートメント形状を選択する必要がある． 
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「周方向溝型ケーシングトリートメントが遷音速圧縮機の失速特性と流れ場に及ぼす影響」と題して本論
文で行った議論の概要，およびその結果明らかになった知見をまとめると以下のようになる． 
 
軸流圧縮機の高負荷作動時に発生する旋回失速などの危険な不安定現象を抑制するため，本研究では受動
デバイスの 1 つであるケーシングトリートメントに着目した．ケーシングトリートメントが流れ場に及ぼす
影響とケーシングトリートメントによって失速が抑制されるメカニズムを解明することを目的に，単一の周
方向溝型ケーシングトリートメントの軸方向設置位置と溝深さを変化させたパラメトリックスタディを数値
解析によって実施した． 
 
 
数値解析結果と実験結果とを比較すること本研究で使用した数値解析手法の妥当性を検証した結果，以下
の結論を得た． 
ケーシングやハブの近傍などを除く広い範囲で遷音速圧縮機内部の流れを定性的に再現できていることが
確認された．一部実験結果との間に解離が見られた箇所については，実際の実験設備ではハブに存在する回
転部位と非回転部位の隙間を解析では再現していないことや，出口境界条件を与える際に想定した単純半径
平衡の仮定が現実に完全には即していなかったこと，そして乱流モデルなどの現象のモデル化手法の特性，
などを主要な原因として定量的に現象を再現できなかったものと結論付けた．しかし数値解析結果から得ら
れる流れ場の特徴はいずれも過去の実験で報告されているものと整合性がとれていることから，本解析で使
用した数値解析手法によって遷音速圧縮機内の流れ場を定性的に再現し，ケーシングトリートメントを施し
た際の流れ場の変化について考察を行うことが可能であると判断された． 
 
 
ケーシングトリートメントを施していない条件における NASA Rotor 37 の流れ場の特性と失速初生メカ
ニズムについて，以下の結論を得た． 
NASA Rotor 37では失速点近傍の作動点において衝撃波と翼端漏れ渦の干渉が渦崩壊を引き起こすことが
明らかとなった．この渦崩壊領域はケーシング壁面近傍で主流に対して強いブロッケージとして作用するだ
けでなく，隣接翼の腹側付近に接近しているために隣接翼の翼端で再度漏れ流れを形成する，いわゆるdouble 
leakage を引き起こすことがわかった．Rotor 37 では翼端漏れ渦の渦崩壊により生じた低速流れと double 
leakage によるブロッケージ効果が急速に卓越することが確認され，従ってこれらの流れが複合的に作用す
ることによって翼端のインシデンスが増大することが Rotor 37 が失速に陥る原因であることが示された． 
 
 
ケーシングトリートメントが NASA Rotor 37 の翼端近傍流れに及ぼす影響と，それによって失速が抑制さ
れるメカニズムについて，以下の結論を得た． 
ケーシングトリートメントが流れ場におよぼす主要な効果の一つとして，局所的に翼端間隙を拡大する効
果が見出された．この効果は翼端近傍において流路と溝との間で行われる流れの流入出と関連付けることが
でき，溝が深いほど，そして溝設置位置における翼端負荷が大きいほど，溝直下に溝への流入を促すような
ブロッケージ効果の高い流れが存在するほど，多くの流れがケーシングトリートメント溝内部に流入し，大
きい翼端間隙拡大効果が得られることが明らかとなった．翼端間隙の拡大は翼端漏れ流れの運動量を低減す
る効果をもたらす．幾つかの条件で確認された有意な失速マージンの改善は，この翼端漏れ流れの運動量の
低減が失速の引き金となる現象に対して有効に作用したためであることがわかった．また，失速マージン改
善率が溝の条件によって異なるのは溝の位置や深さによって翼端間隙を拡大する効果の大きさに違いがある
ためと，翼端漏れ流れの運動量の低減が失速抑制に働くためには適切な位置において失速の原因となる流れ
に作用する必要があるためであると結論付けられた． 
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最後に，遷音速圧縮機への周方向溝型ケーシングトリートメントの適用可能性について，以下の結論を得
た． 
NASA Rotor 37 のような，翼端間隙が比較的小さく，圧力比が高い tip critical な圧縮機に対しては，単一
の溝であっても条件によっては一定の失速抑制効果が得られることが示された．より高い効果を目指す場合
には，翼端前縁のやや下流からミッドコード付近にかけて溝を複数設けることによって高い失速抑制効果が
得られる可能性がある．なお，翼端間隙が大きく圧力比の小さい圧縮機に対しては周方向溝型ケーシングト
リートメントによる翼端間隙の拡大効果が効きにくい．また，流れ場への影響が十分大きい場合であっても，
tip critical でない圧縮機に対しては周方向溝型ケーシングトリートメントは必ずしも効果的でないと予想さ
れ，従って圧縮機に対してケーシングトリートメントを適用する際には予め圧縮機の失速特性を把握したう
えで，適切な溝形状を選択することが肝要である． 
 
 
以上のような結論を踏まえ，tip critical な遷音速圧縮機に対して周方向溝型ケーシングトリートメントを
施した際，有意な失速マージンの改善が達成できることが示された．また，詳細な流れ場の観察から異なる
溝の位置と深さによってトリートメント溝が流れ場に及ぼす影響が異なることが明らかとなった．その知見
をもとに，高負荷高速圧縮機に対して周方向溝型ケーシングトリートメントを適用する際の設計指針を示し
た． 
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本研究で対象とした NASA Rotor 37 は高負荷作動条件において翼端漏れ渦の崩壊が発生し，翼端から失速
状態へと陥る典型的な tip critical な圧縮機であった．このような圧縮機は一般にケーシングトリートメント
の効果が現れやすいとされる．しかし実機へ搭載する圧縮機を設計する際には通常翼端の負荷をある程度抑
制した空力設計がなされる．翼端の負荷を最小限にするこのような傾向は近年の小型コア化に伴う相対的な
翼端間隙の拡大を背景に，今後益々普及，進展すると考えられる．このような状況を踏まえ，今後の先進的
な失速抑制デバイスの開発に向けてより一般に適用可能な知見を獲得するために，本付録では試験回転翼で
ある NASA Rotor 37 とは別に，より実機に近い設計がなされている遷音速ファン IHI FRTM を対象として
ケーシングトリートメントを施した際の効果を数値解析的に調査した． 
 
A.1 解析対象 
IHI FRTM（FRTM: Fan Rig Test Model）は株式会社 IHI にてファン騒音の低減を目的とした騒音試験に
供するために設計・製作された単段の遷音速ファンリグである．主要な設計諸元を表 a.1 に示す．動翼はす
べての回転数域において十分な安定作動範囲を持つように設計され，積重軸は直線となっている．IHI FRTM
の概観を図 a.1 と図 a.2 に，過去に株式会社 IHI にて性能試験が実施された際のテストセクションの子午断 
 
Table a.1 Design specification of IHI FRTM 
Number of rotor blades
Tip solidity
Rotor inlet hub-to-tip diameter ratio
Rotor blade aspect ratio
Rotor tip relative inlet Mach number
Mass flow rate [kg/s]
Design wheel speed [rad/s]
Tip speed [m/s]
Rotor total pressure ratio
Rotor adiabatic efficiency
Tip clearance [mm (%span)]
20
-
0.43
1.34
1.120 (1.22)
1.49
-
2453
422.812
-
-
 
 
  
Figure a.1 Photograph of rotor wheel geometry Figure a.2 Photograph of single rotor blade 
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Figure a.3 Meridional view of IHI FRTM 
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Figure a.4 Upstream total pressure condition at measuring station 4 
 
面内における FRTM の動翼と流路の形状を図 a.3 にそれぞれ示す．FRTM もまた後置静翼と共に一組のファ
ン段として元々設計されたものであるが，ケーシングトリートメントが翼列流れ場に及ぼす影響に純粋に着
目するために，Rotor 37 と同様動翼単体としての FRTM を解析対象とする． 
 
A.2 計算領域と計算条件 
IHI FRTM を対象とした計算も定常条件で実施するため，流れの周期性を仮定し翼列一流路分を計算領域
に設定した．計算領域の入口境界は過去に実施された性能試験において入口条件が取得された station 4 に設
定した．出口境界については設定位置の基準となるようなスパン方向流れ計測が過去に動翼後方で実施され
ていないことから，後縁から 2 コード長下流の位置にある station 9 に設定した．解析は IHI FRTM が設計
回転数の 95%の回転数で作動する条件を対象に実施した．入口の境界条件に付与する全温と流れ角は station 
4 の位置で計測された値を参考に設定し，全圧は図 a.4 に示すような分布を与えることによりケーシング側
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の計算領域上流に非常に強いインレットディストーションが存在するような条件を想定した．これに加えて，
解析を実施するにあたって翼端間隙の高さを本来の設計値よりも大きく設定することで全体的に翼端におけ
る空力的な負荷が大きくなるような条件で解析を実施した．表 a.1 中で示した翼端間隙の高さは FRTM 本来
の設計値ではなく，本解析における設定値である． 
 
A.3 パラメトリックスタディの実施条件 
本文第 4 章における解析と同様，単一の周方向溝型ケーシングトリートメントを対象に，その軸方向設置
位置と溝深さを対象としたパラメトリックスタディを実施した．軸方向設置位置は前縁から後縁にかけて 10
通りに変化させ解析を行った．対象としたトリートメント溝の設定形状パラメータの一覧を表 a.2 に，子午
断面における動翼と溝の位置関係を図 a.5 に示す．ここで対象とする溝深さは Rotor 37 の解析における深溝
条件に対応するため，それぞれの溝条件の呼称は第 4 章における深溝条件の呼び方に準拠する． 
 
A.4 計算格子 
Smooth wall 条件と grooved wall 条件における IHI FRTM の解析は，基本的に NASA Rotor 37 の解析と
同様の格子トポロジーを用いて実施した．使用した計算格子の概観を図 a.6 に示す．計算領域全域で高い直
交性を維持するために格子は 7 つに分割した領域によって構成した．翼周りには O 型格子（#3）を配置し，
その前後を H 型格子（#1，#2）で挟んだものをさらに両側から H 型格子（#4，#5）で挟みこんだ．翼端間
隙部には HO 型格子（#6，#7）の 2 領域を埋め込んだ．格子の作成には NUMECA の回転機械専用マルチブ
ロック構造格子自動生成ソフトウェア AutoGrid5TMを使用した．固体壁面上における最小格子幅は， 1≤+y
の条件を満足し乱流境界層が解像できるよう 3.0×10-6 [m]に設定した．格子点数の概要を表 a.3 に示す． 
ケーシングトリートメントを施した条件（grooved wall 条件）に対しては，以上の“流路格子（passage 
grid）”に“溝格子（groove grid）”と“中間格子（intermediate grid）”の 2 つの H 型格子を加えて解析を
行った．溝格子はトリートメント溝内部を埋める格子であり，流れ方向 40 点，ピッチ方向 144 点，スパン
方向 50 点の計 230,400 点からなる．中間格子は溝格子と流路格子の間を取り持つ格子であり，流れ方向 40
点，ピッチ方向 144 点，スパン方向 20 点の計 288,000 点からなる．中間格子は流路格子と翼端間隙の 80%
分重なるように作成・配置されており，格子全体が流路格子内に含まれるが，溝格子は流路格子と重なり合
わず中間格子と接合する．FSA による物理量の受け渡しは流路格子と中間格子の間でのみ行われ，中間格子
と溝格子は接合するセル間で直接物理量の受け渡しを行う．以上の重合格子に関連した計算格子の配置など
も全て Rotor 37 の解析に際して使用した手法に準拠している． 
 
Table a.2 Casing treatment configurations 
w
d
Groove front
location
Blade
AR = d/w
Groove front
location [%cx]
Width w
[%cx]
Aspect ratio  AR
(D: deep, S: shallow)
Config000D 0.0 7.0
Config010D 10.0 7.0
Config020D 20.0 7.0
Config030D 30.0 7.0
Config040D 40.0 7.0
Config050D 50.0 7.0
Config060D 60.0 7.0
Config090D 90.0 7.0
Config080D 80.0 7.0
Config070D 70.0 7.0
3.0
3.0
3.0
3.0
3.0
3.0
3.0
3.0
3.0
3.0
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Figure a.5 Meridional view of groove alignment near the blade tip 
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Figure a.6 Numerical grid for IHI FRTM analysis 
 
Table a.3 Number of numerical cell 
Zone number Number of cell
Zone #001~#005 1,686,528
Zone #006~#007 101,376
Zone #008 288,000
Passage
Tip clearance
Intermediate
Groove Zone #009 230,400
Total 2,306,304
Number of cell in axial direction
tangential direction
radial direction
Passage grid 
Intermediate grid 
Groove grid 
160
64
108
* : 
: 
: 
Number of cell in axial direction
tangential direction
radial direction
100
144
20
** : 
: 
: 
Number of cell in axial direction
tangential direction
radial direction
40
144
40
*** : 
: 
: 
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A.4 解析結果と考察 
Smooth wall 条件における失速初生 
IHI FRTM にケーシングトリートメントを施した際の特性曲線を Rotor 37 の結果とともに図 a.7 に示す．
プロットしたそれぞれの曲線の最小流量点は解析における失速点と対応する．また，溝を施していない
smooth wall 条件と比較した際の失速マージンの改善率をプロットしたものを図 a.8 に示す．失速マージン
の改善量 SM∆ と改善率 SMI はそれぞれ本文第 4 章の式(4.1)と式(4.2)により定義した．図 a.8 において，溝
を施したことによる影響が FRTM の失速マージンについても確認できるが，変化の度合いは Rotor 37 に比
べると非常に小さい．最も改善率が大きい config040D においても SMI は 5%程度であり，Rotor 37 の
config020D による 40%超の SMI に比べると格段に小さい．以下ではまずケーシングトリートメントの影響
を議論する際の前提として把握しておくべき smooth wall 条件における解析結果を示す．対象とする圧縮機
について流れ場の特性と失速に陥るメカニズムの考察を行うことで，ケーシングトリートメントが失速特性
へ与える影響を議論する際の足がかりとする． 
作動点 A，B，C における流路内のブロッケージ領域の分布を図 a.9 に示す．作動点の呼称は図 a.7 内の表
記に従うものとし，作動点 A は最高効率点，作動点 C は失速点，作動点 B は作動点 A と作動点 C の中間程
度の付加の作動点に相当する．図から，全ての作動点で翼端近傍のブロッケージ領域が最も支配的である．
作動点 A では，ブロッケージ領域はミッドコード付近から下流のケーシング壁面に沿って広がっている．作
動負荷の上昇に伴ってブロッケージ領域は全体的に上流へと移動し，作動点 C においては，ブロッケージの
大部分は前縁より 20%～50% xc 下流の位置に分布している．ブロッケージ領域の厚みは失速点である作動点
C においてもそれほど変化していない．このことは失速点近傍で翼端漏れ渦の渦崩壊が発生するのを境にブ
ロッケージ領域のスパン方向およびピッチ方向の厚みが急速に増す Rotor 37 とは対照的である． 
3つの作動点における翼端漏れ流れの流線と 96%スパン高さ断面における相対マッハ数の分布を図 a.10に
示す．流線は翼端間隙高さ 25%の位置に発生点を配置することで作成し，無次元ヘリシティで色付けした．
作動点 A では翼端の付加が小さいため，翼端漏れ流れは隣接翼に向かって進行することなく，翼端漏れ渦も
翼端の負圧面に沿って下流へと流されていく．図 a.9 におけるブロッケージ領域はこの翼端漏れ流れと翼端
漏れ渦に対応している．この時点ではブロッケージ領域と隣接翼の前縁との間には十分な距離が残されてい
るため，隣接翼の前縁における主流の流入角に影響を及ぼすといった効果はない．作動点 C では，翼端負荷
が増大することによってより強い翼端漏れ渦が形成されるようになる．しかし翼端負荷の増大に伴って翼端
漏れ渦の旋回が増大してなお，翼端漏れ渦に Rotor 37 の解析結果で確認されたような渦崩壊の特徴は現れて
おらず，いずれの作動点においても翼端漏れ渦は衝撃波を通過する前後でその形状を大きく変化させない．
Müller ら[86]は翼端漏れ渦と衝撃波の干渉によって渦崩壊が発生する遷音速圧縮機の条件を“圧力比が 1.8 以
上，翼端間隙高さが 0.4%スパン高さ以下”としている．Rotor 37 は圧力比が 2.106，翼端間隙が 0.45%スパ
ン高さであり Müller らの条件を概ね満たす一方，FRTM は圧力比が 1.8 以下，翼端間隙高さも 1.22%であ
り，どちらの条件も満たしていない． 
作動点Aと作動点Cにおける翼端漏れ流れの運動量密度Ψ と軸方向運動量密度 xΨ の分布を図a.11に示す．
Ψ 及び xΨ を算出する際の検査面と，流れの向きの定義などは本文第 3 章の図 3.59 に従う．FRTM では上述
の通り翼端漏れ渦の渦崩壊が発生しないため，隣接翼の翼端正圧面に低速領域が接近するといったことが起
こらない．これにより，0%～50% xc の範囲における翼端漏れ流れの運動量密度は作動点 A から作動点 C ま
で高いまま維持される．一方で同じ範囲における xΨ− の変化に着目すると，作動点 A から作動点 C にかけて
次第に大きくなる様子が確認できる．これらのことから，FRTM では主流に対向する翼端漏れ流れの運動量
成分 xΨ− の増大は単純に翼端負荷の増大によって引き起こされると推測される．これは翼端漏れ流れを構成
する流れの運動量が低下することが xΨ− 増大の主因であった Rotor 37 とは大きく異なる点である．以上のよ
うに，翼端漏れ渦の渦崩壊を伴わず，翼端漏れ流れの流れ角が翼端負荷の増大とともに次第に主流へと逆ら
う方向へと変化していく様子などから，FRTM は低速圧縮機などにおいて報告されているような典型的な
spike 型の失速初生を有すると推測される．すなわち，翼端漏れ流れと主流との単純な運動量バランスの関
係に基づいて翼端漏れ流れと主流の界面が上流へ前進し，界面の位置が翼端前縁部に到達した段階で不安定
に陥ると考えられる．FRTM の翼端近傍における流れ構造の模式図を図 a.12 に示す． 
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(a) NASA Rotor 37 (b) IHI FRTM 
Figure a.7 Comparison of characteristics plot (Deep groove) 
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(a) NASA Rotor 37 
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(b) IHI FRTM 
Figure a.8 Comparison of stall margin improvement (Deep groove) 
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(a) Operating point A (b) Operating point B (c) Operating point C 
Figure a.9 Comparison of blockage region distribution within the blade passage 
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(a) Operating point A (b) Operating point B (c) Operating point C 
Figure a.10 Comparison of streamlines of tip leakage flow and Mach number distribution at 96% span height surface
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(a) NASA Rotor 37 (b) IHI FRTM 
Figure a.11 Comparison of tip leakage flow momentum density among three different operating points 
付録Ａ 遷音速ファン IHI FRTM の数値解析 
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Figure a.12 Schematic of stall inception mechanism 
 
翼端漏れ流れの変化と失速抑制のメカニズム 
図a.8(b)において最も大きい失速抑制効果が得られた config040Dの溝条件において翼端近傍に生じる変化
を観察する．作動点 C における翼端漏れ流れの運動量密度と軸方向運動量密度の変化を図 a.13 に示す．ケー
シングトリートメントによる翼端漏れ流れの運動量密度の低減量は Rotor 37 の時と比較すると小さい．図か
ら，運動量密度がほとんど減少していないことが確認できる．このように，FRTM においてケーシングトリ
ートメントによって翼端漏れ流れに引き起こされる変化は全体的に Rotor 37 よりも小さい．しかしこの効果
によって隣接翼へと進行する翼端漏れ流れが一部低減される．作動点 C における翼端漏れ流れの流線を
smooth wall 条件と config040D 条件で比較したものを図 a.14 に示す．図から，溝直下の翼端漏れ流れは，
本来翼端漏れ渦に合流した位置にまで進行せず，下流へと流されていく様子が確認できる．そこで同じく作
動点 C における，96%スパン高さ断面の blockage indicator の分布を図 a.15(a)に，blockage indicator の変
化量∆Ω の分布を図 a.15(b)にそれぞれ示す．ここで∆Ω の定義は本文第 4 章の式(4-8)に従う．図から，溝を
施した位置から生じる翼端漏れ流れが本来翼端漏れ渦に合流するはずであった位置において，ブロッケージ
領域が縮小していることがわかる．しかしブロッケージ領域の変化量は小さく，また溝によって十分に翼端
漏れ流れの運動量が低減していないために，溝直下から生じた翼端漏れ流れは主流との本来の干渉位置のす
ぐ下流で主流と干渉を引き起こす．図 15(b)においてブロッケージが拡大している箇所は，このような流れの
効果を反映している．図 a.8 において確認された失速マージンの改善は，以上のようなメカニズムによって
主流と干渉するブロッケージが減少したことでもたらされたと推測される． 
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Figure a.13 Comparison of tip leakage flow momentum density between 
smooth wall condition and config040D condition (Operating point C) 
付録Ａ 遷音速ファン IHI FRTM の数値解析 
 - 147 / 150 - 
 
0.9
0.7
0.5
0.3
0.1
-0.1
-0.3
-0.5
-0.7
-0.9
nH
TE
LE
 
0.9
0.7
0.5
0.3
0.1
-0.1
-0.3
-0.5
-0.7
-0.9
nH
TE
LE
 
(a) Smooth wall (b) Grooved wall (Config040D) 
Figure a.14 Comparison of tip leakage flow streamlines between 
smooth wall condition and config040D condition (Operating point C) 
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(a) Blockage indicator Ω  (b) Blockage indicator difference ∆Ω  
Figure a.15 Comparison of blockage indicator distribution between 
smooth wall condition and config040D condition (Operating point C) 
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(a) NASA Rotor 37 (b) IHI FRTM 
Figure a.16 Mass flux of the fluid passing through the bottom surface of the groove (Operating point C) 
 
∆Cp
r
ρu
r
/(
m
/A
)
x
Config000
∆Cp CpPS- CpSS= (              )
0 0.5 1 1.5
0
0.5
1 : Rotor 37
: FRTM
 
Nominal clearance
0 50 100
0
1
2
3
4
Groove front location [%cx]
A
ef
f /
 A
cl
r
: Rotor 37
: FRTM
 
Figure a.17 Relationship between mass flux of the 
fluid passing through the bottom surface of the 
groove at the blade tip and the local blade loading at 
the groove ocation (Operating point C) 
Figure a.18 Comparison of effective leakage flow 
area between Rotor 37 and FRTM 
(Operating point C) 
 
翼端近傍の流れ場の変化 
ここまでの議論から，たとえ溝の形状が同一であっても単一の周方向溝型ケーシングトリートメントによ
る失速抑制効果は，施す対象となる圧縮機によって大きく異なることが明らかとなった．FRTM における失
速マージンの改善率が Rotor 37 に比べて小さいのは Rotor 37 ではミッドコード付近から生じる翼端漏れ流
れによるブロッケージ効果を低減することが出来れば失速が抑制できたのに対して，FRTM では比較的広い
範囲から生じる翼端漏れ流れが失速を引き起こしており，それらのブロッケージ効果を一本の溝によって低
減することが難しいことが原因の一つとして考えられる．また，図 a.13 などで示唆されるようにケーシング
トリートメントが翼端近傍の流れ場にもたらす変化の度合いがそもそも小さいためという可能性も考えられ
る．そこで，以下では本文における議論と同様に溝下面を通過する流れの流量に着目し，有効翼端漏れ面積
付録Ａ 遷音速ファン IHI FRTM の数値解析 
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なども導入しながらケーシングトリートメントが流れ場に及ぼす影響の大きさを評価する． 
Grooved wall 条件の Rotor 37 と FRTM において各溝の下面を通過する流量を図 a.16 に比較する．なお
作動点はどちらも失速点（作動点 C）である．図より，溝下面を通過する流量は Rotor 37 においても FRTM
においても溝直下の流れ場の状況によって変化する．FRTM においても，翼端部やケーシング壁面の境界層
剥離が生じる箇所及び溝直下に翼端漏れ渦が存在する箇所において，流れの出入りが活発となっていること
が確認できる．中でも最も溝への流れの出入りが激しい翼端部に着目し，溝位置における翼負荷と流入する
流量との関係を図 a.17 に示す．図から，翼端部分における溝内への流入量は，局所的な翼端負荷に対応して
決まることが FRTM についても確認された．一方で，Rotor 37 のほうが同じ翼端負荷であっても全体的に
流入量は多くなる傾向が見てとれる．これは相対的に翼端間隙が小さい Rotor 37 のほうが翼端における圧力
勾配が急峻になるためであると考えられる．第 4 章で導入した有効翼端漏れ面積をそれぞれの溝条件につい
て算出したものを図 a.18 にまとめる．改めて，溝を施す位置によって溝が流れ場に及ぼす影響の度合いが異
なることが見てとれる．また，有効翼端漏れ面積の大小と失速マージン改善率が必ずしも対応しないことが
FRTM を対象とした解析からも確認された．このことは，ケーシングトリートメントによって適切な失速抑
制効果を得るためには，失速を引き起こす現象を抑制するような流れ場の変化を，適切な位置で作用させる
必要があることを示している． 
 
A.5 本付録のまとめ 
本付録では，異なる失速発生メカニズムを有する圧縮機に対して単一の周方向溝型ケーシングトリートメ
ントを施した際に，それによってもたらされる失速マージンの改善率がどのように変化するかを調査した．
実機で使用されるファン動翼に近い IHI FRTM を対象として smooth wall 条件と grooved wall 条件の解析
を実施した結果，翼端負荷が相対的に低く，広い範囲の翼端漏れ流れが失速を引き起こす IHI FRTM のよう
な圧縮機に対しては単一の周方向溝では十分な失速抑制効果が得られないことが示唆された．一方で，Rotor 
37 を対象とした議論により得られた知見は FRTM に対しても適用できることが確認された．すなわち，溝
が翼端漏れ流れに及ぼす影響の大小は，溝位置における翼端負荷に左右されることが再認識された．また，
より高い失速抑制効果を期待する際には，溝が圧縮機に及ぼす影響を大きくするだけでは不足であり，失速
を引き起こす流れに対して有効に作用できるような位置に溝を施す必要があることが引き続き示された． 
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